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GLOSARIO 
 
ACÚSTICA: Es la Parte de la física que trata de la producción, control, transmisión, 
recepción y audición de los sonidos, ultrasonidos e infrasonidos. 
AERO ACÚSTICA: Es el campo científico que estudia la relación entre la acústica y la 
dinámica de fluidos 
AERODINÁMICA: Parte de la mecánica de fluidos que estudia los gases en movimiento 
y su interacción con los cuerpos que se mueven en ellos. En el campo aeronáutico se 
subdivide dependiendo del número de Mach y son subsónica, transónica, supersónica e 
hipersónica. 
CONVERGENCIA DE MALLA: Indica que tanto como el espaciamiento de la malla se 
reduzca, los resultados computacionales serán más exactos. 
DECIBELES (DB): Unidad dimensional que denota la relación entre la presión acústica y 
la presión de referencia. La escala de decibeles es una escala logarítmica y utiliza un nivel 
de referencia de 2e
-05
 Pa 
ECUACIÓN DE BERNOULLI: Forma integrada de la ecuación de momento de Euler, a 
través de la línea de flujo. La ecuación da una expresión para una cantidad invariante en un 
fluido. Una disminución en la velocidad del fluido se traslada a un incremento en la presión 
del fluido y/o energía potencial. 
FASE DE ATERRIZAJE: Es la última fase de un vuelo, y es el proceso que es realizado 
por una  aeronave acabando con el contacto de la aeronave con la tierra; contacto que se 
perdió en el momento del despegue. 
FASE DE DESPEGUE: Es la primera  fase de un vuelo, proceso que realiza una aeronave 
tras realizar la carrera de despegue sobre una pista, logrando que se obtenga la sustentación. 
FLUJO: Definido como un fluido en movimiento. 
LARGE EDDY SIMULATION (LES): Aproximación a la  solución de la continuidad y 
las ecuaciones de  Navier-Stokes en una "malla gruesa" con algunos modelados. 
MODELACIÓN: Se entiende como una representación, que puede ser abstracta, análoga, 
idealizada, de un objeto real o ficticio. 
MODELAMIENTO: Es el proceso de construcción o modificación de un modelo. 
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MODELO COMPUTACIONAL: Es el programa o código computacional que 
implementa el modelo conceptual. Este puede ser de diferencia-finita, volúmenes-finitos, 
elementos-finitos u otro tipo de discretización. Este incluye los algoritmos. Los parámetros 
del modelo computacional incluyen el número de puntos y celdas de la malla. 
MODELO CONCEPTUAL: Consiste en las observaciones, matemáticas, de datos y 
ecuaciones, que describen el sistema físico. Este modelo incluye condiciones iniciales y 
condiciones de frontera. 
MODELO: Un modelo es definido como una representación de un sistema físico o proceso 
que nos permitirá entender, predecir o controlar su comportamiento. 
NIVEL DE PRESIÓN SONORA (SPL): Es la presión del sonido expresada en decibeles 
(dB). 
NÚMERO DE REYNOLDS: El número de Reynolds es un número adimensional que 
expresa la relación de las fuerzas inerciales a las fuerzas viscosas. 
ORDENADA: Distancia que hay, en un plano, entre un punto y un eje horizontal, medida 
en la dirección de un eje vertical. 
PERFIL AERODINÁMICO: Denominado como la forma del área transversal de un 
elemento, que cuando se desplaza por el aire crea a su alrededor una distribución de 
presiones que genere el fenómeno de la sustentación. 
PREDICCIÓN: Es el uso de un programa CFD para describir el estado de un modelo 
físico bajo condiciones por las que el programa CFD no ha sido validado. 
RUIDO ESTRUCTURAL: Es el ruido generado por las  aeronaves que no proviene de los 
sistemas propulsores 
RUIDO: Se denomina como un sonido inarticulado, generalmente desagradable. 
SIMULACIÓN NUMÉRICA DIRECTA: Solución de la continuidad y Navier-Stokes sin 
ecuación de modelado. 
SIMULACIÓN: Se entiende como la operación matemática y computacional de un 
modelo que puede representar su comportamiento por cierto tiempo,  usando técnicas 
computacionales o la experimentación artificial de un fenómeno. 
VALIDACIÓN: Es el proceso de determinar el grado en el cual un modelo es una 
representación exacta del mundo real desde una perspectiva del uso del modelo. 
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RESUMEN 
En los últimos años el ruido producido por las aeronaves ha estado bajo mucho escrutinio 
debido al creciente número de aeropuertos y aerolíneas a nivel mundial. El ruido generado 
por las superficies de control y los sistemas sustentadores, es comparado con el ruido 
producido por los motores
1
. Un alerón es un punto de comienzo adecuado para estudiar y 
entender el fenómeno Aero acústico, debido a la sustentación adicional que este otorga y 
debido a su geometría simple. Los objetivos de este proyecto de grado están en simular 
Aero acústicamente un perfil NACA 0012 con un alerón tipo ala morphing, para así 
estudiar la influencia del alerón, para posteriormente validar estos resultados con un estudio 
experimental realizado por Thomas F. Brookes et al
2
, en el artículo “Aeroacoustics 
measurements in a wing-flap configuration”. 
Una parte de este proyecto de grado está enfocada en los conceptos básicos de la 
aerodinámica que se deben tener en cuenta para realizar las simulaciones para luego entrar 
en el campo de Aero acústica, enfocándonos en los mecanismos de producción de ruido, en 
las analogías acústicas y sobre todo en el manejo del programa de dinámica de fluidos 
computacional, OpenFOAM, el cual fue la herramienta principal que utilizamos  para llevar 
a cabo las simulaciones, en el capítulo 3 se explicara más a fondo el funcionamiento de este 
programa. 
Un modelo CFD de estado estable fue implementado para estudiar y predecir el 
comportamiento del flujo alrededor del perfil NACA para luego calcular los datos 
acústicos. Adicionalmente elaboramos un archivo para crear una malla estructurada tipo C, 
la  cual nos permitió tener un mayor control sobre el dominio computacional, el número de 
celdas. El objetivo final del modelo CFD es predecir el flujo al rededor del perfil NACA 
para así encontrar las fluctuaciones de las presiones lo que nos llevara a predecir los niveles 
de ruido que este genera, obteniendo graficas de nivel de presión sonora contra la 
frecuencia. 
El perfil NACA escogido para llevar a cabo las simulaciones fue el NACA 0012 con una 
cuerda de 0,4 m con un número aproximado de Reynolds de 1517114.75, ya que se 
tomaron valores como la densidad y la viscosidad a nivel del mar y una velocidad de Mach 
0.17, tomando como referencia el artículo realizado por Thomas F. Brookes et al
3
, en el 
artículo “Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration.” El solucionador usado 
para las simulaciones fue simpleFoam el cual es un solucionador para flujo incompresible, 
                                                          
1
 Thomas F. Brookes et al Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration. Nasa Langley research 
center, 2005. 
2
 Ibíd. 
3
 Ibíd. 
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turbulento y de estado estable, cabe destacar que se realizó una modificación al código del 
solucionador, agregando la temperatura, con el objetivo de llevar un control en el número 
Mach (0.17) a lo largo de la simulación y el modelo turbulento escogido fue Spalart-
Allmaras el cual según Jiggar Shah
4
, es el modelo turbulento que ofrece una mejor 
exactitud en modelos turbulentos. Implementamos el método de discretización espacial el 
cual según Mottaqiallah Taouil
5
, descompone la malla en celdas las cuales forman la malla 
computacional debido a esto, este método de discretización espacial es el que mejor se 
adapta a nuestra simulación, este método de discretización  está representado en el 
programa en el archivo fvSchemes el cual se encuentra en la carpeta system estas carpetas 
serán profundizadas en el capítulo 3 de este trabajo de grado. Por medio de un estudio de 
independencia se aumentó el refinamiento de la malla, buscando resultados más exactos, 
con este estudio de independencia la malla estructurada genero un total 2127979 celdas y 
4255958  puntos, que fueron obtenidos al aproximarse a las variables propuestas por 
Brookes, cabe destacar que no fue posible aumentar el refinamiento de la malla debido a 
costos computacionales, una vez realizado estas configuraciones se procedió a realizar las 
simulaciones. 
Al momento de realizar las simulaciones fue claro que se presentaron una serie de picos 
tonales, correspondientes a los vórtices creados por el alerón y a las fluctuaciones de las 
presiones fue encontrado que las fuerzas dinámicas en la región del intradós del perfil 
presentaban un nivel de ruido, pero que su geometría no era responsable de la producción 
de ruido. Además, los resultados indicaron que la locación en donde se presenta mayor 
producción de ruido es la región del alerón, añadiendo que este aumentó cuando el ángulo 
del alerón aumenta y cuando el número de Mach aumenta, así se pudimos corroborar los 
resultados obtenidos por otros autores de forma experimental. Los resultados obtenidos de 
OpenFOAM son bastantes similares con los datos obtenidos por otros autores de forma 
experimental, pero se presentaron ciertas  anomalías debido al refinamiento de la malla ya 
que no fue posible conseguir un mejor refinamiento de esta debido a costos 
computacionales. A pesar de esto los resultados obtenidos son confiables lo que permite 
una confiabilidad en seguir usando OpenFOAM para futuras simulaciones. 
 
Palabras claves: Aero acústica, analogías acústicas, dinámica de fluidos, ruido, superficies 
de control, sistemas sustentadores, alerón, NACA 0012, OpenFOAM. 
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ABSTRACT 
In recent years the noise produced by aircraft has been under much scrutiny because of the 
growing number of airports and airlines worldwide. The noise generated by the control 
surfaces and support systems, is compared to the noise produced by the engines
1
. A spoiler 
is an appropriate point of beginning to study and understand the aero acoustic phenomenon, 
due to the additional support that this provides and because of its simple geometry. The 
objectives of this project are in grade acoustically simulate one NACA profile Aero 0012 
with a spoiler wing morphing type, in order to study the influence of the spoiler to further 
validate these results with an experimental study by Thomas F. Brookes et al
2
, Article 
“Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration”. 
Part of this degree project is focused on the basics of aerodynamics that should be taken 
into account for the simulations and then enter the field of acoustic Aero, focusing on the 
production mechanisms noise on acoustic analogies and especially in program management 
computational fluid dynamics, OpenFOAM, which was the main tool we use to perform the 
simulations. 
A steady state CFD model was implemented to study and predict the flow behavior around 
the NACA profile and then calculate the acoustical data. In addition we developed a file to 
create a structured mesh type C, which allowed us to have more control over the 
computational domain, the number of cells. The ultimate goal CFD model is to predict the 
flow around the NACA profile in order to find the pressure fluctuations which lead us to 
predict noise levels it generates, graphs obtaining sound pressure level versus frequency. 
The profile NACA chosen to carry out the simulations was the NACA 0012 with a string of 
0.4 m with approximately 1517114.75 Reynolds as values such as density and viscosity at 
sea level and a speed of Mach took 0.17, with reference to the article by Thomas F. 
Brookes et al
3
, in Article “Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration.” The 
solver used for simulations was simpleFoam which is a solver for incompressible, turbulent 
and steady-state flow, it should be noted that an amendment was made to the solver code, 
adding the temperature, in order to keep track on the Mach number (0.17) along the 
turbulent simulation and model chosen was Spalart-Allmaras which according Jiggar Shah
4
 
is the turbulent model that provides better accuracy in turbulent models.  
1
Thomas F. Brookes et al Aeroacoustics measurements in a wing-flap configuration. Nasa Langley research 
center, 2005. 
2 
Ibíd. 
3 
Ibíd. 
4
Jiggar Shah. Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis. 
Delft University of Technology. 2015 
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In this project, was used the method of spatial discretization according Mottaqiallah 
Taouil
5
, breaks down the screened in cells which form the computational grid because of 
this, this method of spatial discretization is the best suited to our simulation, this method of 
discretization is represented in the program in the fvSchemes file which is in the folder 
system these folders will be deepened in chapter 3 of this paper grade. Through a study of 
dependence refinement of the mesh it was increased, looking for more accurate results with 
this study independence structured mesh generated a total 2127979 cells and 4255958 
points, this vales were obtain in order to proximate to the vales of Brookes, note that it was 
not possible to increase the mesh refinement due computational costs, once made these 
settings proceeded to perform the simulations. 
When making the simulations was clear that a number of pitch corresponding to the 
vortices created by the spoiler and peaks fluctuations pressures was found that the dynamic 
forces in the region of the lower surface of the profile had a noise level presented, but its 
geometry was not responsible for the production of noise. In addition, the results indicated 
that the location where higher output noise occurs  
Is the region of the spoiler, adding that this increase when the angle of the wing increases as 
the Mach number increases, thus could corroborate the results obtained by other authors 
experimentally. The results of OpenFOAM are quite similar to the data obtained by other 
authors experimentally, but some anomalies occurred due to mesh refinement as it was not 
possible to get a better refinement of this because computational costs. despite this the 
results obtained are reliable allowing reliability continue using OpenFOAM for future 
simulations. 
 
Keywords: Aero acoustic, acoustic analogies, fluid dynamics, noise, control surfaces, 
support systems, spoiler, NACA 0012, OpenFOAM. 
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INTRODUCCIÓN 
 
En las últimas décadas el tráfico aéreo ha estado presentando un incremento constante y 
según el artículo publicado por la revista electrónica estrategia y negocios
6
, está proyectado 
que este continúe creciendo en el futuro. Por otro lado, las densidades de la población están 
creciendo y han sido localizadas en aproximaciones a los aeropuertos. Con el objetivo de 
proteger estas poblaciones y contribuir  a la disminución de la contaminación acústica, la 
organización de la aviación civil internacional (OACI) ha establecido ciertas regulaciones 
que se encuentran en el Anexo 16  Protección del medio ambiente
7
, el cual trata de las 
especificaciones para la certificación relativa al ruido de las aeronaves, control del ruido y 
de las unidades de intensidad a los efectos de ordenación urbana. Debido a que estas 
regulaciones son cada vez más estrictas, la predicción y reducción del ruido de las  
aeronaves ha conseguido un incremento en el interés de las empresas aeronáuticas y las 
aerolíneas. 
Según Thomas F. Brookes et al
8
 solo durante las fases de despegue y aterrizaje de un vuelo, 
el ruido generado por las aeronaves alcanza su máximo nivel. Durante estas dos fases de 
vuelo, son presentados grandes niveles de ruido en las proximidades de los aeropuertos 
como por ejemplo en el aeropuerto el Dorado ubicado en Bogotá Colombia, que según el 
artículo publicado por secretaria distrital del ambiente de Bogotá
9
, el ruido supera los 65 
decibeles reglamentados, lo cual trae como consecuencia quejas y protestas por parte de la 
comunidad. 
Las dos fuentes principales de ruido de las aeronaves pueden ser identificadas como los 
motores y la estructura del avión como se puede observar en la ilustración 1, la cual fue 
tomada del artículo Aircraft noise simulation at DLR (2012) de Roland Ewert .Mientras que 
en el despegue los motores trabajan a máxima potencia siendo la fuente principal de ruido, 
en el aterrizaje los motores están usualmente en ralentí y por lo tanto su contribución es 
menos dominante. Por este motivo se puede mostrar que durante la fase de aterrizaje el 
ruido producido por las estructuras de las aeronaves se convierte en el mayor contribuidor 
de ruido. Por esto los esfuerzos de las investigaciones realizadas por Thomas F. Brookes et 
                                                          
6 
Estrategia y negocios. Diez datos sobre el futuro de la aviación en Latinoamérica. (en línea). 
http://www.estrategiaynegocios.net/lasclavesdeldia/959631-330/diez-datos-sobre-el-futuro-de-la-
aviaci%C3%B3n-en-latinoam%C3%A9rica. 2016
 
7
 Organización de la aviación civil internacional. Anexo 16.  
8
 Brookes op. cit. 
9
 Secretaria distrital del ambiente. Información general sobre la problemática de ruido. (en línea). 
http://ambientebogota.gov.co/ruido   
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al
10
 han estado centrados en la predicción y la reducción del ruido producido por la 
estructura de las aeronaves. 
El ruido producido por las estructuras se refiere a todas las partes estructurales como el 
fuselaje, alas, sistemas sustentadores, superficies de control y tren de aterrizaje. El ruido es 
creado por la interacción de esas partes estructurales con el flujo de aire. Es conocido que 
los elementos sustentadores, las superficies de control y el tren de aterrizaje son las fuentes 
de ruido dominante la mayor parte del sustentación  adicional es creado por el alerón, es 
por esto que en este proyecto de grado hemos centrado nuestro estudio en el alerón, 
observando cómo influye esta superficie de control en el nivel de ruido.  
 
Ilustración 1: Fuentes de ruido de una aeronave, Airbus A340 (200). Re= 10e6, SPL ~95-97 dB, modificada 
de Aircraft noise simulation at DLR (2012) de Roland Ewert 
Planteamiento Del Problema 
Según el artículo publicado por la revista electrónica estrategia y negocios
11
, en los últimos 
años se ha presentado un crecimiento en las operaciones aéreas a nivel mundial, lo que ha 
llevado a las diferentes aerolíneas a buscar métodos que respondan a la demanda 
presentada. Haciendo que este aumento de densidad de tránsito aéreo genere mucha más 
contaminación auditiva en la zonas tanto urbanas como rurales y es desde este punto que se 
toma para la búsqueda de una reducción  de este problema.  
Una fuente importante de ruido son los motores más específicamente, en motores a 
reacción, las turbinas y reactores con expresa Roland Ewert
12
. Sin embargo, en la maniobra 
de aterrizaje, la aerodinámica del avión enfrentada al aire produce tanto ruido como el que 
                                                          
10
 Brookes op. cit.  
11 
 Estrategia y negocios. op. cit. 
12
 Ewert Roland. Aircraft noise simulation at DLR. 2012. 
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hacen los motores. En la siguiente ilustración, tomada del articulo The ‘Silent’ Aircraft 
Initiative (2006), publicada por The Cambridge-MIT Institute, se pude observar las 
principales fuentes de ruido de una aeronave en vuelo crucero, destacando 3 determinadas 
alfabéticamente, donde  A son los trenes de aterrizaje; B son las partes móviles y C son los 
motores, donde presenciamos que la mayor fuente de  ruido se presenta de color Rojo 
pasando por una intermedia de color amarillo y la más leve es de color azul. 
 
Ilustración 2: Simulación fuentes de ruido en el avión. (The ‘Silent’ Aircraft Initiative (2006)) 
Comprobando que el ruido acústico producido por las aeronaves representa un área esencial 
a la hora del diseño de aeronaves, se plantea la pregunta ¿cómo se puede reducir aún más el 
ruido producido por las superficies de control de las aeronaves? 
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OBJETIVOS 
Objetivo General 
• Simular Aero acústicamente un plano aeronáutico con el fin de comprender el 
fenómeno Aero acústico que se presenta en las superficies de control de un plano 
aeronáutico, realizando  una serie de simulaciones computacionales y análisis teóricos para 
así observar la influencia de estas superficies, sobre el ruido acústico. 
Objetivos Específicos 
• Simular aerodinámicamente el plano aeronáutico para llevar a cabo los diferentes 
estudios. 
• Digitalizar el plano escogido y transferirlo  en el formato requerido por el software 
para realizar las diferentes pruebas acústicas. 
• Comparar los resultados de las simulaciones, con los datos experimentales 
obtenidos por Thomas F. Brookes et al, en el artículo “Aeroacoustics measurements in a 
wing-flap configuration.” 
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ESTADO DEL ARTE  
Con el aumento de las regulaciones ambientales impuestas por la organización de la 
aviación civil internacional (OACI) anexo 16. Se ha despertado el interés en el ruido 
generado por la estructura de las aeronaves. Este ruido es más notorio en el despegue y 
aterrizaje
13
. Aunque el ruido causado por la estructura de las aeronaves ha sido estudiado 
extensivamente desde el año de 1970
14
, aún existe un entendimiento limitado de cuales son 
exactamente los mecanismos físicos que causas este fenómeno acústico. Un interés surgido 
recientemente es el de ruido generado por los perfiles aerodinámicos ubicados en los 
sistemas sustentadores de las aeronaves.  
Existen algunos estudios experimentales que han ayudado a contribuir a este campo, entre 
estos podemos destacar el estudio realizado por Block
15
 en el que se puede observar que los 
alerones contribuyen significativamente al ruido generado por la aeronave. Más tarde 
Kendall
16
 uso el método de localización acústica el cual le permitió recrear  mapas de 
localización de la fuente de sonido de una aeronave y también demostraron que existen 
fuentes de sonido significativas en el espacio que hay entre el final de perfil y el comienzo 
del alerón ya que este pequeño espacio contribuye con la generación de vórtices.  
Fink and Schlinker
17
 refutaron la hipótesis de Kendall publicando las características 
espectrales de estas fuentes de ruido. Varios modelos han sido desarrollados para estudiar la 
generación de sonido por  las alas de las aeronaves. La comunidad Rotorcraft ha 
desarrollado modelos empíricos para la predicción del ruido producido por los perfiles 
aerodinámicos de las aeronaves. Por otro lado se han desarrollado modelos específicamente 
diseñados para describir el fenómeno del ruido generado por los alerones. Hardin
18
 
desarrollo un modelo de dos dimensiones, considerando los vórtices de capa limite a lo 
largo de todo el alerón. El modelo de Hardin predijo que el ruido generado por el alerón en 
ocasiones puede ser igual al ruido generado por los sistemas propulsores de la aeronave. 
Mehdi et al
19
 propusieron un método de inestabilidad de vórtice, el cual describe cómo 
influye la inestabilidad del fluido en la generación de ruido en los alerones, la validez de 
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 Brookes Thomas F. Aeroacoustics Measurements of a wing- flap configuration. NASA Langley Research 
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14 
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 Jay C. Hardin. Noise Generation at the Side Edges of Flaps. AIAA 80-0978, 1980. 
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este modelo teórico aún no se ha determinado, por lo cual sería de gran interés investigativo 
realizar estas validaciones. 
En los últimos año los autores que han obtenido grandes avances en este campo han sido 
Thomas F. Brookes el cual realizo un análisis experimental de un perfil NACA 0012 con 
configuración de ala convencional, centrándose como era influencia del flap en la 
generación de ruido, otros autores que han llevado a cabo estudios similares han sido  R. 
Ewert et al
20
  y Sebastien Deck
21
, los cuales realizaron análisis acústicos en perfiles NACA 
0012 y 63-215 respectivamente, la diferencia entre los estudios de Ewert et al, Sebastian 
Deck y Brookes, es que los estudios de Ewert et al, Sebastian Deck fueron realizados 
usando diferentes diseños de perfiles alares utilizando igualmente  alerones convencionales. 
En este trabajo de grado las simulaciones fueron realizadas usando un diseño de perfil alar 
tipo ala morphing diferenciándonos del que fue usado por  Thomas F. Brookes
22
, para 
posteriormente validar y comparar los datos con el trabajo realizado por Brookes y realizar 
una conclusión de cual diseño alar es el que genera menos decibles de ruido, si los perfiles 
alares convencionales o los diseños de ala morphing. 
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1. Aerodinámica 
 
La aerodinámica al contener una temática tan extensa, es necesario que se discriminen 
ciertos temas que nos ayudaran a comprender el progreso del proyecto y a la vez su relación 
con este, es importante resaltar que esta ciencia tiene mucha influencia en nuestro trabajo 
ya que es vital en el diseño, la construcción  y el estudio de perfiles. Se tomara en cuenta la 
aerodinámica subsónica, por lo tanto la información que se vea, será generalizada o 
enfocada a la aerodinámica subsónica. Las temáticas que se trataran son: 
1.1. Perfil aerodinámico 
 
Un perfil aerodinámico es un cuerpo que está diseñado para aprovechar al máximo las 
fuerzas originadas por las variaciones de velocidades y presiones de una corriente de aire. 
Las fuerzas de presión tienen como resultante la resistencia y la sustentación, que según 
Anderson
23
, si se determina la distribución de presiones y esfuerzos cortantes sobre la 
superficie, se obtienen las fuerzas aerodinámicas.
 
1.1.1. Terminología de los perfiles aerodinámicos 
 
En la Ilustración 3, tomada del artículo elaborado por Anderson, D. y Eberhardt, S. (2009) 
de la revista A physical description of flight,  Se representa gráficamente la nomenclatura 
utilizada para definir las secciones de los perfiles aerodinámicos. 
 
Ilustración 3: Nomenclatura de un Perfil, Anderson, D, A physical description of flight. (2009) 
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 ANDERSON, John.  Fundamentals of aerodynamics. 3
ra
 Edición. New York, United States: Mc Graw Hill. 
2001. p. 281.  
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Esta nomenclatura está definida como: 
1. Cuerda: Como indica Carmona24, la cuerda es un línea recta imaginaria que une al 
borde de ataque, con el borde de salida. 
2. Borde de ataque (entrada): Es el punto extremo delantero de la línea de curvatura; 
es quien tiene el primer contacto con las corrientes de aire, y distribuyendo dichas 
corrientes en el extradós y el intradós. 
3.  Borde de salida (fuga): Es el punto extremo de la parte trasera de la línea de 
curvatura, donde se unen las corrientes de aire que provienen del extradós y el 
intradós. 
4. Extradós:  Parte superior del perfil 
5. Intradós: Parte inferior de un perfil. 
6. Radio de curvatura del borde de ataque: Define la forma del borde de ataque; es 
el radio de un círculo tangente al extradós y al intradós, con su centro situado en la 
línea tangente en el origen a la línea de curvatura media. 
7. Espesor máximo: Distancia máxima que existe entre el extradós y el intradós. 
8. Espesor máximo de la línea de curvatura: Es la máxima distancia entre la línea 
de curvatura media y la cuerda. 
9. Línea de curvatura media: Es una línea equidistante entre el intradós y el 
extradós, la forma de esta línea es muy importante en las características 
aerodinámicas del perfil, según lo indica Anderson
25
. 
1.1.2. Centro de Presiones en un perfil 
Con respecto a un cilindro, un perfil aerodinámico tiene mayor sustentación; para que en un 
cilindro exista sustentación, es necesario que haya una circulación y una velocidad de la 
corriente libre del aire, lo que quiere decir que en un cilindro se consigue la circulación por 
medio de la rotación, mientras que en el perfil la circulación se establece por su geometría.  
La Ilustración 4, tomada del  libro de Isidoro A. (2010) aerodinámica y actuaciones del 
avión décima edición; muestra  la distribución de presiones para un perfil simétrico con un 
ángulo de ataque igual a cero grados, tiene el comportamiento mostrado, y se puede 
observar que la presión sobre toda la superficie aerodinámica no es uniforme, como indica 
Carmona en su libro
26
. 
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  CARMONA, Aníbal. Aerodinámica y Actuaciones del Avión. 10 Edición. Madrid, España: Paraninfo. 
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 ANDERSON, John. Introduction to Flight. 3
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 Edición. New York, United States: Mc Graw Hill. 1989. p. 
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Ilustración 4: Distribución de Presiones de un perfil simétrico con un ángulo de ataque a 0° (Isidoro A. 
(2010) aerodinámica y actuaciones del avión décima edición) 
Si el perfil cambia su ángulo de ataque, las líneas de presiones cambiaran, como se observa 
en la Ilustración 5, tomada del libro de Isidoro A. (2010) aerodinámica y actuaciones del 
avión décima edición; muestra un aumento de velocidad en el extradós con respecto a las 
corrientes de velocidad, y una disminución de la velocidad en la parte del intradós. Al 
aumentar la velocidad en el extradós también aumenta la presión negativa o succión, 
mientras que en el intradós, por la disminución de velocidad presentada en esta parte, 
también disminuye la presión negativa. Según lo indica Houghton
27
, la distribución de 
presiones es una fuerza dirigida hacia arriba, y la componente perpendicular a esta fuerza 
será la sustentación. El centro de presiones es el punto donde se puede considerar aplicada 
la fuerza resultante. Donde Lo y Li  representan las fuerzas de sustentación en el perfil. 
 
Ilustración 5: Distribución de Presiones de un perfil simétrico con un ángulo de ataque positivo (Isidoro A. 
(2010) aerodinámica y actuaciones del avión décima edición) 
Si existe un aumento en el ángulo de ataque, el centro de presiones se ubicara en la parte 
delantera del perfil, como se observa en la Ilustración 6, tomada del libro de Isidoro A. 
(2010) aerodinámica y actuaciones del avión décima edición; muestra que la resultante de 
la distribución de presiones estará inclinándose hacia la parte posterior, donde “C.P.” 
representan los coeficientes de presiones del perfil, esto debido a las presiones negativas 
que se presentan en el borde de ataque, en la parte superior del perfil (en el extradós). 
                                                          
27
  HOUGHTON, E, and CARPENTER, P. Aerodynamics for Engineering Students. (5
ta
 edición). London, 
England: Butterworth-Heinemann Editorial. 2003. p. 19. 
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Ilustración 6: Desplazamiento del C.P., cuando se cambia el ángulo de ataque (Isidoro A. (2010) 
aerodinámica y actuaciones del avión décima edición) 
Las presiones presentadas en el extradós y el intradós depende de la densidad del aire y del 
cuadrado de la velocidad, según Carmona
28
, estas dos variables se pueden asociar en una 
sola, denominada presión dinámica (q), esta variable se define como: 
q = 
1
2
𝜌 . 𝑉2                                                                         (1) 
Donde 𝜌 es la densidad y  𝑉 es la velocidad.  
1.2. Nomenclatura NACA 
 
La nomenclatura de los perfiles, se identifica con la palabra NACA, seguida de una serie de 
números, los cuales determinan las propiedades y/o características de dicho perfil; también 
existen perfiles tipo Clark Y, Götingen y RAF. Los dígitos que identifican a los perfiles 
NACA, representan características importantes para poder construir, o dibujar el perfil. 
Como lo indica Anderson
29
, los perfiles NACA constan de cuatro, cinco y seis dígitos, 
según correspondan sus características. 
Para explicar las características del perfil NACA de cuatro dígitos, se tomara como ejemplo 
el perfil NACA 2412, y sus dígitos representan, según Roncero
30
: 
 El primer digito (2) representa la ordenada máxima de la línea de curvatura media 
en porcentaje de la cuerda, en este caso 2%. 
 El segundo digito (4) representa la posición de la ordenada máxima de la cuerda en 
décimas, para este caso 40%. 
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 El tercer y cuarto digito (12), representan el espesor máximo del perfil en 
porcentaje de la cuerda: 12%. 
Los perfiles simétricos, hacen parte de este conjunto de perfiles NACA con cuatro dígitos, 
como por ejemplo el usado en este proyecto, perfil NACA 0012, con el 12% de espesor. 
Para explicar las características del perfil NACA de cinco dígitos
31
, se tomara como 
ejemplo el perfil NACA 23015, y sus dígitos representan: 
 El primer digito (2), identifica, aproximadamente, el valor de la ordenada máxima 
de la línea de curvatura, en porcentaje, para este caso 2%. 
 El segundo y tercer digito (30), designa el doble de la posición de la ordenada 
máxima (15%) 
 El cuarto y quinto digito (15) representa el porcentaje del espesor máximo, para este 
caso el 15%. 
El perfila NACA de seis dígitos, se representara con el perfil NACA 642-015. 
 El primer digito (6), identifica el tipo de serie para conocer el tipo de distribución 
de espesor empleada, en este caso la serie 6. 
 El segundo digito (4), representa el mínimo de presión del perfil simétrico en 
decimas de cuerda (40%). 
 Tercer digito (2), indica las decimas de la semiamplitud del intervalo alrededor del 
coeficiente de sustentación ideal, en este caso el intervalo que se debe utilizar es de 
más o menos 0,2 
 Cuarto digito (0), es el coeficiente de sustentación ideal multiplicado por 10 
 Quinto y sexto digito (15) representa el porcentaje del espesor máximo, en este 
caso es de 15%. 
Para los perfiles NACA con seis dígitos, existe un régimen de flujo laminar de capa limite 
en la mayor parte del perfil, por ende este tipo de perfiles presentan una gran resistencia a la 
fricción. 
1.3. Flujo compresible 
 
De manera general, sin importar su tipo,  al presentarse un aumento de presión siempre se 
va a originar un cambio o reducción de su volumen
32
, por esta razón los fluidos, todos, son 
compresibles, cuando los fluidos poseen un cambio demasiado grande se les considera a su 
flujo como compresible. 
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En resumidas palabras el flujo compresible es aquel en el que su densidad varía 
apreciablemente como resultado de fluir. Y esta compresibilidad se presenta en el flujo, no 
en el fluido. En un flujo usualmente tiene cambios en la presión, asociados con cambios en 
la velocidad. En general, estos cambios de presión inducirán a cambios de densidad, los 
cuales influyen en el flujo, si estos cambios son importantes los cambios de temperatura 
presentados son apreciables. 
Según el artículo virtual de Mecánica de fluidos
33
 los podemos clasificar según el número 
de Mach (M): 
 Prácticamente incompresible: M < 0.3 en cualquier parte del flujo. Las 
variaciones de densidad debidas al cambio de presión pueden ser despreciadas. El 
gas es compresible pero la densidad puede ser considerada constante. 
 
 Flujo subsónico: M > 0.3 en alguna parte del flujo pero no excede 1 en ninguna 
parte. No hay ondas de choque en el flujo. 
 
 Flujo transónico: 0.8 ≤ M ≤ 1.2. Hay ondas de choque que conducen a un rápido 
incremento de la fricción y éstas separan regiones subsónicas de supersónicas 
dentro del flujo. Debido a que normalmente no se pueden distinguir las partes 
viscosas y no viscosas este flujo es difícil de analizar. 
 
 Flujo supersónico: 1.2 < M ≤ 5. Normalmente hay ondas de choque pero ya no hay 
regiones subsónicas. El análisis de este flujo es menos complicado. 
 
 Flujo hipersónico: M > 5. Los flujos a velocidades muy grandes causan un 
calentamiento considerablemente grande en las capas cercanas a la frontera del 
flujo, causando disociación de moléculas y otros efectos químicos. 
1.4. Flujo incompresible 
 
Pero hay casos en donde el flujo se estima que o mantiene una densidad constante a lo largo 
de todo el flujo. Lo que genera que el volumen del fluido se mantenga sin alteración alguna, 
es por eso que los líquidos se les denominan incompresibles ya que su densidad es muy 
pequeña y presenta variaciones muy pequeñas
34
. 
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La suposición de un flujo incompresible fue utilizada por Daniel Bernoulli (n. 1700 –m. 
1782) en los experimentos que le ayudaron a formular el Teorema que lleva su apellido y 
que es de vital importancia, junto con la ley de la continuidad, para el estudio de la 
aerodinámica de los perfiles. 
La gran diferencia de estos dos flujos, tanto compresible como incompresible,  radica en la 
densidad de las partículas. 
 
1.5. Número Reynolds 
El Número Reynolds es uno de los parámetros más importante con respecto al flujo de los 
fluidos, este parámetro adimensional puede derivarse en parámetros físicos, mientras se 
consideran las dimensiones físicas de las propiedades, que determinan la relación de la 
inercia en las fuerzas viscosas sobre el volumen del fluido, como indica Kuethe en su 
texto
35
. Se puede considerar que dentro de una tubería fluye un líquido, y en dicha tubería 
se inyecta un trazador; se considerara que el líquido viaja a velocidades bajas, entonces el 
trazador se mueve linealmente en la dirección axial, mientras que si el líquido viaja a 
velocidades altas las líneas del flujo se desorganizan y el trazador se dispersara 
rápidamente. Cuando el flujo es lineal se le denomina flujo laminar, mientras que el flujo 
errático obtenido a mayores velocidades se le denomina flujo turbulento. 
Las propiedades del flujo laminar dependen de las características y las dimensiones del 
flujo; es decir, que cada vez que aumenta el flujo másico también aumentan las fuerzas del 
momento o inercia, estos efectos son contrarrestados por la fricción o fuerza de viscosidad 
del fluido.  
El número de Reynolds está en función de la densidad, el diámetro de la tubería, la 
velocidad, y la viscosidad dinámica; en caso de que depende de la viscosidad cinemática, 
no dependerá ni de la viscosidad dinámica ni de la densidad. 
𝑅𝑒 =
𝜌𝐷𝑉
µ
                        (2) 
Donde 𝜌 es la densidad, 𝐷 es la distancia, 𝑉 es la velocidad y µ es la viscosidad. 
El número de Reynolds proporciona una información de la perdida de energía causada por 
efectos viscosos; es un número adimensional. Cuando las fuerzas viscosas ejercen 
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un efecto dominante en la perdida de energía, el número Reynolds será pequeño y se 
encontrara en flujo laminar. 
1.6. Ecuación de continuidad 
En mecánica de fluidos la ecuación de continuidad es un caso particular del principio de 
conservación de la masa, ya que esta es la encargada de describir el comportamiento de un 
fluido dentro de un conducto cerrado con una sección variable. 
Esta es basada en que el caudal de un fluido, denominado “Q”, tiene que permanecer 
constante a lo largo de su recorrido por este conducto de sección variable, más 
explícitamente es definida como  
“la masa de un fluido m1 que pasa por segundo a través de la superficie S1 es igual a la 
masa m2 que pasa por segundo a través de la S2”
36
. 
En la ilustración 7, tomada del libro Introduction to flight 3
ra
 edición (1989)  John 
Anderson, se observa como es el comportamiento de un fluido en una tubería. 
 
Ilustración 7: Ecuación de continuidad (Introduction to flight 3 edición (1989)  John Anderson) 
Sabiendo que: 
𝑚1 = 𝜌 
𝑆1 ∗∆𝑙1
∆𝑡
                                                              (3) 
Dónde: 𝑚1 =  masa de un fluido;  𝜌 = Densidad; 
𝑆1 ∗∆𝑙1
∆𝑡
 = el espacio recorrido en un 
incremento de tiempo; Si el  ∆𝑡 es cero la ecuación quedaría: 
𝑚1 =  𝜌1 ⋅ 𝑆1 ⋅ 𝑉1                                                          (4) 
Lo mismo para la otra  sección   
 𝑚2 =  𝜌2 ⋅ 𝑆2 ⋅ 𝑉2                                                          (5) 
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Si el fluido que manejamos es compresible, y aplicando la conservación del caudal 
𝑄1 = 𝑄2 ; Entonces    
𝜌1 ⋅ 𝑆1 ⋅ 𝑉1 =  𝜌2 ⋅ 𝑆2 ⋅ 𝑉2                                                      (6) 
Si el fluido es incompresible, y su densidad es igual quedaría: 
𝑆1 ⋅ 𝑉1 =  𝑆2 ⋅ 𝑉2                                                              (7) 
1.7. Sustentación 
Para definir el flujo de aire, hay que tener en cuenta que este se da gracias a la relación que 
existe entre la presión estática, y la velocidad definida por Bernoulli
37
. Al observar el 
comportamiento de un ala completa con un perfil aerodinámico definido, en un túnel de 
viento, se observara que el ala está sometida a la velocidad de corriente de aire V, la 
densidad ρ, y las fuerzas de la corriente de aire establecidas en dicho túnel de viento; la 
medición de la fuerza de la corriente de aire en sentido perpendicular se definirá como 
sustentación
38
. 
Como se puede observar en la Ilustración 8, tomada del articulo Metodología práctica para 
aprender los conceptos de empuje, presión y velocidad de un fluido (2010) Ronald García 
Sánchez Universidad Distrital Francisco José de Caldas,  la fuerza aerodinámica ejercida 
sobre la sección del perfil aerodinámico tiene una dirección más o menos vertical; por su 
parte la fuerza completamente vertical que se presenta en la geometría del perfil, se le 
denomina sustentación.  
 
Ilustración 8: Fuerza de sustentación en un perfil aerodinámico (Metodología práctica para aprender los 
conceptos de empuje, presión y velocidad de un fluido (2010) Ronald García Sánchez) 
El coeficiente de sustentación presentado en una forma con geometría aerodinámica, 
aumentara cada vez que su ángulo de ataque aumente; el aumento de las fuerzas 
sustentadoras tienen un ángulo limite, en caso de que se presente una disminución rápida o 
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caída repentina de la sustentación, se le denominara perdida. Según Oñate
39
, dicha perdida 
se da a ciertos ángulos de ataque, para cada perfil este ángulo varia, y se le determina 
ángulo de pérdida o ángulo crítico. 
La pérdida de la sustentación del ala, es uno de los factores más críticos con respecto a la 
seguridad del vuelo
40
, aunque hay que aclarar que el riesgo es mayor, si la aeronave no se 
encuentra a la altitud suficiente, como para poder volver a la operación normal de la 
aeronave.  
En la Ilustración 9, tomada del artículo Principios básicos de vuelo, de Miguel Ángel 
Muñoz, se observa que la capa limite tiene mayor dificultad para permanecer adherida a la 
parte superior del perfil (extradós), a medida que aumenta el ángulo de ataque de dicho 
perfil. El desprendimiento de la capa limite depende del ángulo de ataque, es decir, que 
entre mayor sea el ángulo de ataque presentado en el perfil aerodinámico, el 
desprendimiento de la capa limite será cada vez más cercano a la parte delantera del perfil, 
por ende se dice que el ala entra en perdida, y por esto se produce la disminución de la 
sustentación de una forma brusca.  
 
Ilustración 9: Incremento del ángulo de ataque, y variación del flujo presentado en el perfil (Principios 
básicos de vuelo, de Miguel Ángel Muñoz)  
1.8. Resistencia Aerodinámica 
Como se puede observar en la ilustración 10, tomada del artículo Principios básicos de 
vuelo, de Miguel Ángel Muñoz, la resistencia aerodinámica es una fuerza que se opone al 
desplazamiento del avión en el aire, para contrarrestar esta fuerza, según Oñate
41
, es 
requerido el empuje necesario de los motores. Es decir que mientras el peso del avión es 
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compensado por la sustentación del ala, por otro lado la resistencia depende de la fuerza de 
empuje que genera el motor o los motores. 
 
Ilustración 10: Fuerzas presentadas en una aeronave (Principios básicos de vuelo, de Miguel Ángel Muñoz) 
Cabe aclarar, que si la aeronave presenta una resistencia pequeña, los motores o el motor 
requerido por esta aeronave, podrán requerir de un empuje menor, menor tamaño, menos 
consumo, menos peso, entro otras, lo cual mejorara el desempeño de una aeronave a un 
menor costo
42
. 
Existen varios tipos de resistencia
43
, las cuales serán relacionados a continuación: 
 La resistencia de fricción: Es la fuerza de rozamiento la cual contradice al 
desplazamiento de un cuerpo en el aire. Esta fricción existe entre las partículas del 
aire, y la superficie exterior del cuerpo, también conocida como el área mojada.  
 La resistencia de presión: Se debe a la distribución de las presiones, que es 
originada alrededor del sólido. Para explicar este fenómeno se puede tomar como 
ejemplo el caso de una placa plana, la cual es expuesta a una corriente de aire, la 
presión en la parte delantera de dicha placa es mucho mayor que la presión de 
atmosfera estándar, esto se debe al fenómeno llamado apilamiento, el cual se define 
como la presión que empuja la placa plana hacia la derecha, y por eso sería 
necesario ejercer una fuerza para poder mantener inmóvil la placa ;y existe otro 
fenómeno que se presenta en la parte posterior de la placa plana, en la estela 
turbulenta, este fenómeno se le llama aspiración. Este fenómeno no solo se presenta 
en las placas planas, ya que en la aeronave también se enfrenta a una resistencia de 
presión, debido al apilamiento y a la aspiración que se presenta. 
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 la resistencia parasita: la cual es la suma de la resistencia de fricción y de la 
resistencia de presión que tienen todos los cuerpos. 
1.9. Mención de las Ecuaciones de Navier - Stokes 
 
Isaac Newton fue uno de los primeros en dar un estudio matemático de la dinámica de un 
fluido, aplicando sus leyes mecánicas al movimiento de un fluido, hasta llegar a Claude-
Louis Navier e independientemente, George Gabriel Stokes quienes dieron un acercamiento 
a este modelo con el término de viscosidad creando un  conjunto de ecuaciones que hoy 
conocemos como “Navier-Stokes”44. 
Y estas son ecuaciones expresadas en derivadas parciales no lineales que describen el 
comportamiento de un fluido mediante la subsistencia de la cantidad de movimiento, la 
energía y la masa. 
𝜌
𝜕𝑢
𝜕𝑡
+ 𝜌𝑢
𝜕𝑢
𝜕𝑥
+ 𝜌𝑣
𝜕𝑢
𝜕𝑦
+ 𝜌𝑤
𝜕𝑢
𝜕𝑧
= −
𝜕𝑝
𝜕𝑥
+
𝜕
𝜕𝑥
(⋋ ∇. V + 2µ
𝜕𝑢
𝜕𝑥
) +
𝜕
𝜕𝑦
[𝜇 (
𝜕𝑣
𝜕𝑥
+
𝜕𝑢
𝜕𝑦
)] +
𝜕
𝜕𝑧
[𝜇 (
𝜕𝑢
𝜕𝑧
+
𝜕𝑤
𝜕𝑥
)]                                                                                                                   (8) 
 
𝜌
𝜕𝑣
𝜕𝑡
+ 𝜌𝑢
𝜕𝑣
𝜕𝑥
+ 𝜌𝑣
𝜕𝑣
𝜕𝑦
+ 𝜌𝑤
𝜕𝑣
𝜕𝑧
= −
𝜕𝑝
𝜕𝑦
+
𝜕
𝜕𝑥
[𝜇 (
𝜕𝑣
𝜕𝑥
+
𝜕𝑢
𝜕𝑦
)] +
𝜕
𝜕𝑦
(⋋ ∇. V + 2µ
𝜕𝑣
𝜕𝑦
) +
𝜕
𝜕𝑧
[𝜇 (
𝜕𝑤
𝜕𝑦
+
𝜕𝑣
𝜕𝑧
)]                                                                                                                   (9) 
 
𝜌
𝜕𝑤
𝜕𝑡
+ 𝜌𝑢
𝜕𝑤
𝜕𝑥
+ 𝜌𝑣
𝜕𝑤
𝜕𝑦
+ 𝜌𝑤
𝜕𝑤
𝜕𝑧
= −
𝜕𝑝
𝜕𝑧
+
𝜕
𝜕𝑥
[𝜇 (
𝜕𝑢
𝜕𝑧
+
𝜕𝑤
𝜕𝑥
)] +
𝜕
𝜕𝑦
[𝜇 (
𝜕𝑤
𝜕𝑦
+
𝜕𝑣
𝜕𝑧
)] +
𝜕
𝜕𝑧
(⋋ ∇. V + 2µ
𝜕𝑤
𝜕𝑧
)        
(10) 
Aquí se representan las ecuaciones de Navier-Stokes completas con las condiciones de un 
fluido  inestable, compresible y con viscosidad, todo esto en sus tres dimensiones. 
Son importantes estas ecuaciones en nuestro trabajo ya que estas modelan una gran de 
variedad de fenómenos físicos complejos o fenómenos que involucren a fluidos 
newtonianos, los cuales son considerados como aquellos fluidos en los que su viscosidad 
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puede considerarse constante en el tiempo
45
. Y para su solución aproximada recurrirnos  al 
análisis numérico por medio de métodos numéricos o dinámica de fluidos computacionales 
1.10. Ala Morphing 
Con el objetivo de responder a la creciente demanda de reducir combustible y reducir los 
costos operacionales asociados con las nuevas generaciones de aeronaves, en los últimos 
años se han realizado investigaciones extensivas para desarrollar la tecnología de ala 
morphing. Esta tecnología permitirá mejorar el rendimiento aerodinámico de las aeronaves, 
y generando que las  aeronaves puedan adaptarse a cualquier condición de vuelo que se 
presente. Además la tecnología ala morphing será usada para mejorar el rendimiento de las  
aeronaves, remplazar las superficies de control convencionales, reducir el arrastre
46 
, 
reducir vibraciones y reducir el ruido durante el despegue y aterrizaje. 
Esta tecnología también puede ser beneficiosa debido al uso de materiales compuestos, ya 
que estos se adaptarían a las necesidades a la hora de la fabricación del ala morphing. 
Como se muestra en la siguiente imagen, la cual fue tomada  del artículo Morphing Aircraft 
Technology – New Shapes for Aircraft Design (2006), escrita por Terrence A. Weisshaar, 
el implemento de este tipo de tecnologías no es nuevo. En el pasado, las aeronaves han 
usado geometrías variables, trenes de aterrizajes variables, alerones retractiles y toberas de 
geometría variable, estos fueron los primeros pasos de la tecnología morphing.  
 
 
Ilustración 11: Comienzos de la implementación de la tecnología morphing (Terrence A. (2006), Morphing 
Aircraft Technology – New Shapes for Aircraft Design) 
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El incremento en el interés de este tipo de tecnología, se puede observar en los estudios 
realizados los últimos años, un ejemplo de estos fue el realizado por la NASA  en conjunto 
con el laboratorio de investigaciones de  la fuerza aérea de los estados unidos y la firma de 
ingeniería FlexSys Inc., los cuales crearon un nuevo tipo de ala la cual  adapta sus ángulos 
de flap, automáticamente, de -2 grados a 30 grados, permitiendo que la aeronave obtenga 
un mejor rendimiento aerodinámico y genere menos niveles de ruido, la imagen que se 
presenta a continuación, tomada del artículo virtual “La NASA prueba con éxito su sistema 
de alas transformables para aviones” (2015) escrito por Carlos Zahumenszky 47se muestra 
esta aeronaves con el tipo de configuración alar de tipo ala morphing.  
 
 
 
Ilustración 12: Aeronave con ala morphing creada por la NASA (Zahumenszky (2015), La NASA prueba 
con éxito su sistema de alas transformables para aviones) 
 
En el presente trabajo de grado, realizamos las simulaciones del perfil NACA 0012 
implementando este tipo de tecnología, pensando en las nuevas tecnologías que se están 
aplicando en el diseño de aeronaves. 
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2. Aero acústica 
 
La Aero acústica es el estudio del sonido generado aerodinámicamente por el flujo 
inestable y por las fuerzas aerodinámicas fluctuantes, incluyendo la influencia de cualquier 
cuerpo solido que se encuentre  en el flujo de aire. Para entender y predecir el ruido 
generado por las aeronaves Sir James Lighthill
48
  formulo una analogía acústica la cual 
presenta una definición formal de un campo acústico en un flujo de aire. Esta analogía 
sembró las bases de la Aero acústica moderna. Los últimos años se han formulado diversas 
analogías acústicas como por ejemplo las de Curle
49
, Power
50
 y Fowes williams
51
, las 
cuales proporcionan un mejor entendimiento de cómo se origina el fenómeno acústico. 
Aunque estas analogías no son usadas directamente en este proyecto de grado, han sido 
necesarias para poder entender cómo se comporta la Aero acústica. 
2.1. Propiedades de la Aero acústica 
 
Según Thomas Huttl
52 
el sonido es una perturbación isentrópica de la presión P, la cual se 
propaga en forma de onda en un medio compresible a una velocidad dada por: 
𝑐0 = √
𝜕𝑝
𝜕𝜌𝑠=𝑠0
= √𝛾𝑅𝑇                                                            (11) 
Donde S=So  son las propiedades isentropicas del aire, ϒ la relación dada por Cp/cv de un 
gas ideal, R es la constante del gas y T es la temperatura en kelvin. La velocidad del sonido 
Con en el aire es 334 m/s (20 °c). 
2.1.1. Nivel de presión sonora 
El nivel de presión sonora, SPL por sus siglas en inglés, es una escala logarítmica usada 
para medir la presión sonora relativa a un valor de referencia (unidades decibeles “dB”). 
Como lo afirma M.S Howe
53 
la escala logarítmica es usada debido a que el oído humano es 
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capaz de percibir un gran rango de decibles. El valor de referencia es asumido como lo 
mínimo que puede percibir una persona  (Pref= 2x10-5 Pa) 
               𝑆𝑃𝐿 = 20𝑙𝑜𝑔10 (
𝑝𝑟𝑚𝑠
𝑝𝑟𝑒𝑓
)                                                        (12) 
Es importante aclarar que estas perturbaciones en la presión son pequeñas (120 dB, 
perturbaciones relativas  Prms/Po = 2x10-4). Esto es importante ya que: 
1) Según M.S Howe
54
, la propagación del sonido puede ser estudiada linealizando 
las ecuaciones de Navier Stokes. 
2) Las ondas acústicas son portadoras de una pequeña fracción de la energía total 
del flujo. 
2.2. Mecanismos de propagación del ruido 
 
Es importante entender los mecanismos de flujo que inducen la generación de ruido para así 
poder mitigar su producción. Los mecanismos de producción de ruido dependen del campo 
de flujo asociado y también de parámetros del flujo como el número de Reynolds, el tipo de 
capa limite y la geometría del objeto que se encuentra en el flujo. Sin embargo no se puede 
generalizar para todos los casos, a continuación se presentaran los tres tipos de generación 
de ruido más dominantes, como lo presenta Thomas Huttl
55
 afirmando que estos 
mecanismos de propagación son las principales razones por las cuales se genera ruido, y en 
la ilustración 13, tomada de la tesis de maestría  Aeroacoustics and Flow Dynamics of an 
airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah, se observa cómo funcionan estos 
mecanismos de generación de ruido. 
2.2.1. Ruido causado por vórtices: 
Es el ruido producido por la generación de vórtices que se originan cuando el flujo pasa a 
través de un cuerpo, como por ejemplo un cilindro, lo cual causa perturbaciones en la 
presión lo cual irradia sonido. El ruido generado tiene una frecuencia característica. 
2.2.2. Turbulencia- ruido por la interacción de la estructura 
Es el ruido producido cuando corrientes de flujo turbulento chocan con la superficie del 
objeto, lo cual trae como consecuencia la generación de ruido. 
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2.2.3. Ruido generado en el borde de salida 
Es el ruido generado en el borde salidas de los objetos , debido al desprendimiento de la 
capa limite, lo cual produce vórtices que a su vez trae como consecuencia perturbaciones en 
la presión produciendo ruido
56
. En este mecanismo de generación el ruido también puede 
ser producido debido a inestabilidades en la capa límite que recorre el objeto. Para el caso 
de este proyecto el mecanismo de generación de ruido que se presente es el generado en el 
borde de salida, ya que se está tomando como estudio principal cómo influye el alerón en 
este fenómeno, teniendo en cuenta que se está tomando un diseño alar tipo ala  morphing 
visto en el capítulo anterior, pensando en las tecnologías futuras que se están aplicando en 
el diseño aeronáutica como por ejemplo la aplicada por la NASA
57
 en la que se está 
comenzando a implementar la tecnología ala morphing. 
 
Ilustración 13: Mecanismos de generación de ruido (Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a 
Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah) 
2.3. Dinámica de fluidos computacional y Aero acústica computacional 
La dinámica de fluidos computacional (CFD por sus siglas en inglés) ha alcanzado un nivel 
que permite a industrias resolver muchos problemas de rutina usando ciertas herramientas 
como por ejemplo herramientas estructurales, térmicas, en las que se pueden resolver 
problemas estructurales, de calefacción, entre otros
58
, sin embargo aún quedan por resolver 
ciertos problemas como la precisión a la hora de obtener los resultados y el gran costo 
computacional que este tipo de simulaciones conlleva , por este motivo, por mucho tiempo 
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este tipo de trabajos acústicos, fueron basados en experimentos y estudios analíticos, pero 
los sorprendentes avances en la tecnología informática han hecho posible un enfoque 
numérico, ese enfoque numérico es llamado Aero acústica computacional, CAA por sus 
siglas en ingles.  
La dinámica de fluidos computacional (CFD) y la Aero acústica computacional (CAA) son 
herramientas de suma importancias para poder entender y comprender el fenómeno Aero 
acústico.  Como lo afirma Farshad Rezaei et al
59
 la CAA es capaz de modelar tanto las 
fuentes de ruido aerodinámicas como la propagación del campo de ruido.  
El flujo del fluido en la fuente y la propagación de las ondas de sonido, ambos entran en el 
fenómeno de los fluidos es por este motivo que estos son resueltos usando métodos  CFD.  
La principal restricción de CAA es que las fuentes computacionales requieren modelar todo 
el dominio del flujo, por lo que en ocasiones se presentan errores. Debido a esto Teodor 
Kaloyanov
60
 propone una solución práctica para estos problemas que es: 
1) Establecer rangos de frecuencia entre 20 y 200000 Hz, y a su vez que la simulación se 
ejecute por un periodo de tiempo extendido. 
2) Extender la distancia entre la fuente y el receptor. 
3) La magnitud de la presión acústica debe ser menor que la magnitud de la presión 
hidrodinámica. 
2.3.1. Definición de Aero acústica computacional 
Jiggar Shah
61
 afirma que la Aero acústica computacional se entiende como un proceso en el 
cual se usan una serie de numeraciones computacionales para producir información 
acústica resultado de fenómenos aerodinámicos, obviamente incluyendo todos las técnicas 
acústicas (analogía de Lighthill, el método Kirchhoff, las ecuaciones Ffowcs Williams–
Hawkings), las linealizaciones de las ecuaciones de Euler, combinado procesos con CFD, 
tratamientos semi-empíricos como por ejemplo las generaciones de ruido estocásticas 
(SNGR por sus siglas en inglés), e incluso las simulaciones numéricas directas (DNS por 
sus siglas en inglés) .Varios investigadores como Brookes
62
 y Taro Imamura
63
 ,  usan 
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computaciones numéricas para el procesamiento y evaluación de datos. Sin embargo, 
aunque los estudios experimentales son substancialmente significativos para hallar modelos 
apropiados,  y validar datos computacionales, estos no son considerados CAA. 
2.3.2. Métodos de aproximación acústicos 
Al momento de investigar la generación de ruido en un flujo, se debe tener en cuenta que 
este fenómeno es producido por interacciones no lineales, inestables y turbulentas como lo 
expresa Tim Colonius
64
,  además, para números Mach bajos (condiciones de despegue y 
aterrizaje) que son las condiciones consideradas en este proyecto de grado, existe una gran 
escala de separación entre la dinámica del fluido y las perturbaciones acústicas. Esto 
impone requerimientos estrictos en exactitud mientras se realizan los datos 
computacionales del campo de flujo. El ruido inducido por el flujo puede ser estudiado 
usando técnicas computacionales o métodos experimentales. La ilustración 14 describe las 
categorías de cada uno.  
 
Ilustración 14: Diferentes aproximaciones acústicas, modificado de Aeroacoustics and Flow Dynamics of an 
airfoil with a Gurney Flap. Master of Science Thesis. 2015 
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Limitaciones de la Aero acústica computacional:  
Computación directa al ruido:  
Métodos como las simulaciones numéricas directas (DNS por sus siglas en inglés), las 
cuales son restringidas por números de Reynolds bajos (menores a 5000), como lo prueba 
Pierre Sagaut
65
 el cual comprobó que este tipo de métodos llegan a la solución resolviendo 
las ecuaciones de Navier-Stokes, por lo que se requiere de un alto recurso computacional. 
Estas simulaciones son normalmente aplicadas a geometrías simples  este método puede ser 
considerado la tecnología más exacta para CAA.  
Este tipo de método resulta atractivo ya que es conocido a nivel mundial y es fácil de 
entender y debido a que puede ser utilizando en conjunto a CFD.  
Método Hibrido: 
Meng Wang et al
66
 y Tim Colonius
67
 basan sus simulaciones usando este método afirmando 
que debido a que el campo de flujo y el campo acústico se encuentran desacoplados, la 
exactitud numérica requerida para los análisis computacionales acústicos en el método 
hibrido serán menores. Sin embargo, el costo computacional requerido para este método 
será grande, ya que este método utiliza la linealización de las ecuaciones de Euler. El uso 
de analogías acústicas para calcular  el campo acústico, también nos deja ciertas 
incertidumbres dependiendo al tipo de analogía usada y al tipo de volumen usado. 
Por otro lado al usar técnicas experimentales, se pueden superar las limitaciones que existen 
en los métodos computacionales, como por ejemplo el costo computacional. 
2.4. Analogías acústicas 
 
Las analogías acústicas son formuladas tomando como base las ecuaciones de Navier-
Stokes, vistas en el capítulo anterior. Ellos relacionan el fenómeno acústico como la  
propagación de fluctuaciones de  la presión y la densidad.  En su artículo Tim Colonius et 
al 
59
  explican claramente el concepto como se muestra a continuación: 
Suponiendo que q es un vector de estado el cual contienen velocidades y otras variables 
termodinámicas, satisfaciendo ecuaciones compresibles. 
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    N (q) = 0                                                                            (13) 
Reordenando la ecuación, 
                                               Lq = S (q)                                                                            (14) 
Estas ecuaciones forman una analogía acústica, donde “L” es usualmente  un operador 
lineal de onda; “S” es la fuente de ruido no lineal. La parte del flujo la cual produce el 
sonido es llamada el flujo fuente mientras que la parte es la cual el receptor se encuentra es 
llamada el flujo receptor. La diferencia entre el flujo fuente y el flujo receptor es conocida 
como ' fuente de ruido'. Es denominado como una analogía, porque S (q) también puede ser 
asumida  para actuar de forma análoga como una fuente aplicada externamente en un flujo 
de referencia. Esta definición formal  de un campo acústico en un flujo fue presentada por 
Lighthill
68
 en su estudio de 1952. 
2.4.1. Analogía de Lightill 
 
Lighthill
69
 transformo las ecuaciones de Navier-Stokes y las ecuaciones de continuidad, 
para formar una exacta y no homogénea ecuación de onda, tal como se deriva a 
continuación. 
Ecuación de continuidad:  
𝜕𝜌
𝜕𝑡
+
𝜕(𝜌𝑢𝑖)
𝜕𝑥𝑖
= 0                                                               (15) 
Ecuación de momento:  
𝜕(𝜌𝑢𝑖)
𝜕𝑡
+
𝜕(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗)
𝜕𝑥𝑗
= −
𝜕𝑝
𝜕𝑥𝑖
+
𝜕𝑇𝑖𝑗
𝜕𝑥𝑗
                                                           (16) 
Donde  
                             𝜌 = 𝜌0 + 𝜌
,, 𝑝 = 𝑝0 + 𝑝
,     ;        𝑝0 𝜌0, 𝑐0                                           (17) 
Son las principales propiedades del fluido cuando este se encuentra en reposo. 
Calculando  
𝜕
𝜕𝑡
(1) −
𝜕
𝜕𝑥𝑖
(2)                                                                      (18) 
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𝑐0
2∇2𝜌 = 𝑐0
2 𝜕
2
𝜕𝑥𝑖𝜕𝑥𝑗
(𝜌𝛿𝑖𝑗)                                                     (19) 
  La famosa analogía de Lighthill es obtenida:                                                                                                   
𝜕2𝜌
𝜕𝑡2
− 𝑐0
2∇2𝜌 =
𝜕2𝑇𝑖𝑗
𝜕𝑥𝑖𝜕𝑥𝑗
                                                             (20) 
Donde Ti es el tensor de estrés de Lighthill dado por:             
𝑇𝑖𝑗 = 𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗 + (𝑝 − 𝑐0
2𝜌)𝛿𝑖𝑗 − 𝜏𝑖𝑗                                           (21) 
Lighthill
70
 comprueba que la ecuación presentada anteriormente puede ser re escrita para un 
medio acústico estacionario, sujeto a una tensión aplicada externamente Tij. Esto es 
formalmente conocido como la analogía de Lighthill la cual afirma que el sonido generado 
por un flujo turbulento en un medio real es exactamente equivalente  al producido en un 
medio acústico ideal y estacionario, forzado por una tensión Tij.  En la definición de la 
analogía de Lighthill, la tensión Tij. 
1) El primer término pui uj es llamado la tensión de Reynolds, la cual es importante cuando 
es considerado un flujo turbulento. 
2) El segundo término: 
(𝑝 − 𝑐∞
2 𝜌)𝛿𝑖𝑗                                                                 (22) 
Michael S. Howe
71
 afirma en su trabajo que es el exceso de momento transferido por la 
presión. Este puede ser ignorado para casos isotermos, fluidos incompresibles, ya que se 
produce principalmente por las variaciones de la  densidad en el flujo. 
3) El tercer término Tij es la tensión viscosa, cuya contribución puede desaparecer por 
números de Reynolds altos.  
Debido a que en este proyecto de grado son considerados números Mach bajos (flujo 
incompresible): 
𝑇𝑖𝑗 ≈  𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗 ≈ 𝜌0𝑢𝑖𝑢𝑗 ,                                                               (23) 
En la ilustración 15, tomada de la tesis de maestría  Aeroacoustics and Flow Dynamics of 
an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah, se puede observar una representación 
general de cómo funciona la analogía de Lightill. 
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Ilustración 15: Posición de la fuente y el receptor en la analogía de Lighthill (tomada de la tesis de maestría  
Aeroacoustics and Flow Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah.) 
Se debe tener en cuenta la siguiente ecuación: 
𝑝′(𝑥, 𝑡) =
𝑥𝑖𝑥𝑗
4𝜋𝑐𝑜
2|𝑥|3
 
𝜕2
𝜕𝑡2
∫
𝑣
𝜌0𝑢𝑖𝑢𝑗  (𝑦 −
|𝑥|
𝑐0
) 𝑑3𝑦                                         (24) 
Donde x: la posición en el campo acústico (x >> y), y: posición de la fuente en el campo 
acústico, como se muestra en la ilustración 15. 
Es importante analizar de la analogía de Lighthill que: 
1) La ecuación 24 es exacta como su derivada de las ecuaciones de Navier-Stokes. 
2) La influencia acústica sobre el flujo no es considerada. Esta suposición es válida 
en este proyecto ya que el flujo incompresible es el que atraviesa al perfil 
escogido. 
3) No se tiene en cuenta el efecto de ningún objeto solido o fronteras dinámicas 
dentro del flujo. 
2.4.2 Analogía de Curle 
Curle
72
 extendió el trabajo realizado por Lighthill, incluyendo el efecto de un cuerpo solido 
en un flujo inestable. La presencia de un cuerpo solido puede influenciar el sonido irradiado 
por medio de refracción / difracción de ondas de sonido en la superficie del cuerpo y 
también influye generando un efecto dipolo en la superficie. A continuación se mencionan 
los conceptos establecidos por Curle
73
, de campo lejano y fuente compacta. 
Campo lejano acústico: 
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La condición de campo acústico lejano es encontrada cuando la longitud de onda acústica 
es más pequeña cuando se compara con la distancia al punto más cercano de la región de la 
fuente.  
Cuerpo compacto: 
Al igual que Curle
74
,
 
Tim Colonius
75 
 afirma que la condición de fuente compacta acústica 
es encontrada cuando la característica de escala de longitud de la fuente es más pequeña 
cuando se compara con la longitud de onda del sonido irradiado.  
 
Ilustración 16: Fuentes y escala de sonido (modificada de la tesis de maestría  Aeroacoustics and Flow 
Dynamics of an airfoil with a Gurney Flap (2015) de Jiggar Shah.) 
Usando la suposición anterior, Curle
76
  aplica la formulación simplificada de la ecuación la 
cual puede ser obtenida para flujo incompresible y números de Reynolds altos, en los 
cuales la integración de la superficie del cuerpo coincide con el cuerpo físico: 
 𝑝′(𝑥, 𝑡) =  
𝑋𝑖 𝑋𝑗
4𝜋𝑐2 ‖ 𝑥 ‖2
𝜕2
𝜕𝑡2
∫
𝑣𝑣
𝜌𝑜𝑢𝑖𝑢𝑗 I𝑡=𝑡𝑒  𝑑𝑉 −  
𝑋𝑖 
4𝜋𝑐𝑜 ‖ 𝑥 ‖3
𝜕2
𝜕𝑡
 ∫
𝜕𝑣𝑣
𝑃𝑖𝑗 I𝑡=𝑡𝑒  𝑛𝑖 𝑑𝑠                 (25) 
𝑃𝑖𝑗 = (𝑝 − 𝑝𝑜)𝛿𝑖𝑗 − 𝑡𝑖𝑗 ≈ (𝑝 − 𝑝𝑜)𝛿𝑖𝑗                                                       (26) 
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Donde Curle
77
 comprobó que: 
1) El término volumétrico es el cuádruplo de la contribución del sonido en el flujo. 
2) El término de superficie es causado por fluctuaciones de presiones inestables en la 
superficie del cuerpo. 
Las fluctuaciones de presión del campo lejano acústico están dadas por: 
𝑝′ = 𝑝𝑑 ≈
𝑥𝑖
4𝜋𝑐0‖ 𝑥 ‖2
𝜕
𝜕2
∫
𝑠
(𝑝 −  𝑝0) ( 𝑦, 𝑡 −  
lxl
𝑐0
)  𝑑𝑠 =  
𝑥𝑖
4𝜋𝑐0‖ 𝑥 ‖2
𝑑𝐹
𝑑𝑡
 (𝑡 −  
lxl
𝑐0
 )                 (27) 
Donde F (t) es la fuerza de sustentación inestable y Pd es la presión del sonido. 
A partir de la ecuación anterior se puede observar que existe una relación entre las 
fluctuaciones de presión del campo lejano y el la sustentación inestable. 
2.4.3 Teoría de vórtice y sonido 
 
Powell
78
, Howe
79
 desarrollaron el importante concepto de vórtice y sonido. Estos autores 
reformularon la analogía de Lighthill enfatizando en el papel que juegan los vórtices en la 
producción del sonido.  
Por ejemplo como se vio anteriormente el mecanismo de generación de ruido de capa limite 
genera una serie de vórtices lo cual genera ondas que producen ruido. Esto es de mucha 
importancia especialmente cuando se consideran números Mach bajos la teoría de vórtice y 
sonido reduce los términos solamente en la región donde los vórtices son despreciables. 
Usando las ecuaciones incompresibles: 
∇ ∗ 𝑣 = 0                                                                          (28) 
Y la identidad:  
∇ ∗ ∇ ∗ (𝑣𝑣) =  ∇ ∗ (𝑤 x 𝑣) + ∇2(
𝑣2
2
)                                             (29) 
Donde L=Wx V es denominado el vector de Lamb. 
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La aproximación de la ecuación de Powell de vórtices y sonido para cuerpos sin 
vibraciones, números de Reynolds altos y números Mach bajos, puede ser definida como: 
                              
𝜕2𝜌
𝜕𝑡2
−  𝑐0
2∇2𝜌 ≅  𝜌0∇ ∗ (𝑤 x v)                                                        (30) 
Crowe muestra que la principal fuente de ruido cuando se tiene un número Mach bajo es la 
divergencia del vector de Lamb (w x v). La solución formal de la ecuación anterior es: 
𝑝′(𝑥, 𝑡) =  −𝜌0∬𝑣(𝑤 x 𝑣)𝑖
𝜕𝐺
𝜕𝑦𝑖
𝑑3 𝑦 𝑑𝑟                                               (31) 
Esto muestra la importante correlación entre las fluctuaciones de presión del campo lejano 
acústico P y el vector de Lamb (w x v).  
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3. Modelamiento 
 
En este capítulo es explicado el modelo usado para las simulaciones en el software CFD, 
también se explicara la configuración asignada a las simulaciones y por último se 
presentaran los resultados obtenidos. Este capítulo incluye una corta explicación del 
software usado y  sus herramientas. El programa usado para el análisis CFD es 
OpenFOAM. El objetivo del modelo CFD es simular las condiciones experimentales 
expuestas por los autores en el artículo de referencia para luego comparar las dos 
investigaciones. 
 
3.1. OpenFOAM 
 
OpenFOAM es un software CFD de código abierto escrito en lenguaje C++. Actualmente 
existen numerosos programas capaces de realizar este tipo de simulaciones y algunos de 
ellos tienen la opción para resolver problemas acústicos. A pesar que estos programas han 
sido usados y han demostrado gran confiabilidad
80
, esta investigación ha sido desarrollada 
con el programa OpenFOAM, a continuación se presentan algunas de las razones por las 
cuales fue escogido este software: 
1 Es un software que no tiene costo. Otros programas son muy costosos como por ejemplo 
Ansys. 
2) Es un software de código abierto. Debido a esto es posible adaptar el código y crear 
nuevas funcionalidades. 
3) Es manejado por varias comunidades, como por ejemplo la facultad de ingeniería 
mecánica de la universidad de Demmark, trabajan en varios campos de aplicación, como la 
energía eólica, esto permite una rápida evolución. 
4) Puede trabajar fácilmente en paralelo, es decir que permite que muchas instrucciones se 
ejecuten simultáneamente
81
.  
5) El aumento de la popularidad en las industrias, como por ejemplo la compañía ARUP la 
cual es una empresa de consultorías de ingeniería ubicada en Londres Inglaterra. 
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6) Ya se ha utilizado para análisis acústicos, como por ejemplo Teodor Kaloyanov
82
 el cual 
realiza un análisis acústico a diferentes perfiles NACA usando el programa OpenFOAM. 
3.2. Estructura de OpenFOAM 
 
Con el objetivo de facilitar el entendimiento del programa y como está estructurado a 
continuación se muestra como está estructurado el programa OpenFOAM. 
 
Ilustración 17: Estructura de OpenFOAM, (Modificada de Open FOAM User Guide, Version 1.6, July 2009) 
La Ilustración 17 tomada y modificada de la guía de usuario de OpenFOAM
83
 
 
presenta una 
mirada general de la estructura de OpenFOAM y la Ilustración 18 muestra un diagrama de 
cómo están estructurados los casos y las carpetas de OpenFOAM. El directorio sistema 
contiene las herramientas de control, los esquemas de volúmenes finitos y las soluciones de 
los volúmenes finitos. Las herramientas de control son usadas para identificar parámetros 
como las iteraciones de tiempo, el tiempo que durara la simulación, y el tiempo en el cual 
se crearan los directorios. El directorio constante contiene los archivos que definen la malla 
y las propiedades del fluido como la viscosidad cinemática y la configuración de los 
modelos turbulentos. Debido a que el programa requiere condiciones iniciales (condiciones 
de frontera). Basados en el control de la simulación, son creados una serie de nuevos 
directorios los cuales contienen las soluciones para los mismos parámetros establecidos en 
las iteraciones de tiempo. Existen varias utilidades para el post-procesamiento las cuales 
pueden calcular paramentos importantes para cada directorio. 
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Ilustración 18: Estructura de los casos y los archivos de OpenFOAM (modificada de Open FOAM User 
Guide, Version 1.6, 24th July 2009) 
3.3. Método de volúmenes finitos 
El método de volúmenes finitos es usado para evaluar y resolver ecuaciones diferenciales 
parciales así como estimar valores en locaciones discretas (volúmenes) de una malla en 
específico como
 
lo afirma Harry B. Bingham
84
 en el método de volúmenes finitos la 
geometría de la pieza, sometida a cargas y restricciones, se subdivide en partes más 
pequeñas, conocidas como “elementos”, que representan el dominio continuo del problema. 
La división de la geometría en pequeños elementos resuelve un problema complejo, al 
subdividirlo en problemas más simples, lo que permite a la computadora hacer las tareas 
con eficiencia. 
El método propone que un número infinito de variables desconocidas, sean sustituidas por 
un número limitado de elementos de comportamiento bien definido. Esas divisiones pueden 
tener diferentes formas, tales como triangular, cuadrangular, entre otros, dependiendo del 
                                                          
84
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tipo y tamaño del problema. Como el número de elementos es limitado, son llamados de 
“elementos finitos”. Según el artículo publicado por la ingeniera Bianca Teixeira 85 Los 
elementos finitos están conectados entre sí por puntos, que se llaman nodos o puntos 
nodales. Al conjunto de todos estos elementos y nodos  se lo denomina malla. Debido a las 
subdivisiones de la geometría, las ecuaciones matemáticas que rigen el comportamiento 
físico no se resolverán de una manera exacta, sino aproximada por este método numérico. 
La precisión de los Métodos de Elementos Finitos depende de la cantidad de nodos y 
elementos, del tamaño y de los tipos de elementos de la malla. Por lo tanto, cuanto menor 
sea el tamaño y mayor el número de elementos en una malla, más precisos serán los 
resultados de las análisis. 
El método de volúmenes finitos en OpenFOAM es presentado por varios esquemas 
numéricos. Dependiendo de la aplicación que se requiera el usuario puede especificar como 
configurar cada uno de esos esquemas, a continuación se presentan algunas de estas 
opciones especificadas en la guía de usuario de OpenFOAM
86  
Primera y segunda deriva de tiempo: 
Las derivadas de tiempo, son estimadas por el uso de esquemas de Euler, los cuales son de 
primer orden. Sin embargo para estimar los campos iniciales para la velocidad, la presión y 
el flujo, es usada una condición  estado estable, la cual no resuelve las derivadas de tiempo. 
Esquemas gradientes: 
Los esquemas numéricos de gradiente, modelan el gradiente de presión como ∇p y el de la 
velocidad como ∇U. hay muchas opciones para seleccionar los esquemas de gradientes 
incluido el método de mínimos cuadrados como esquema de segundo o cuarto orden, o 
interpolación gaussiana.  
Esquemas divergentes: 
Cada término divergente para el modelo en particular, tiene que ser presentado por el 
usuario al momento de especificar los esquemas de interpolación. OpenFOAM tiene un 
esquema de divergencia por defecto denominado k-omega  SST, el cual no será usado para 
este proyecto, ya que las simulaciones no serán realizadas en estado transitorio, y como lo 
afirma la guía de usuario de OpenFOAM
87
 debido a que el estado transitorio es usado 
cuando se tienes diferentes temperaturas, viscosidades, presiones, entre otros. Y es 
necesario sacar un promedio de estos. 
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Esquemas laplacianos: 
Modela los términos de Laplace, ya que como se comprueban en la guía de usuario de 
OpenFOAM
88
 requiere la selección de interpolación y gradientes de superficies. 
Valores de interpolación punto a punto: 
Basados en la guía de usuario de OpenFOAM
89,
 el caso se puede seleccionar diferentes 
métodos finitos, con el objetivo de llevar a cabo las interpolaciones requeridas para cada 
esquema de volúmenes finitos. Esta opción es una de las más usadas ya que ofrece una gran 
exactitud. 
3.4. Discretización  
 OpenFOAM
90
 usa el método de volúmenes finitos como un método para aproximar las 
simulaciones LES. Esta sección describe como las ecuaciones son discretizadas y que 
esquemas numéricos son usados. Es claro que existes varias posibilidades, sin embargo 
alterando estos esquemas se pueden obtener resultados más rápidos y más exactos. 
La Ilustración 19, tomada de la tesis de maestría Trailing Edge Noise Simulations (2011) de 
Olivier Verhoeven, muestra un ejemplo de un volumen de control, OpenFOAM define la 
mayoría de las variables como p y u.  
 
Ilustración 19: Volumen de control de una aproximación de volúmenes finitos (Trailing Edge Noise 
Simulations (2011) Olivier Verhoeven 
El objetivo es discretizar las ecuaciones de las simulaciones LES dé un fluido newtoniano e 
incompresible. Teniendo en cuenta en método de volúmenes finitos y después de integrar el 
volumen de control de la ilustración 19, se obtiene. 
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∫
𝑉
∇  ∙ ?̅?𝑑𝑉 =  ∫
𝜕𝑉
 𝑑𝐴 ∙  ?̅? =  0                         (32) 
∫ [
𝑑
𝑑𝑡
 ∫
𝑉
?̅?𝑑𝑉 + ∫
𝑉
∇  ∙ (?̅??̅?)𝑑𝑉 −  ∫
𝑉
∇ ∙ 𝑉𝑒∬ (∇?̅?  + ∇?̅?
𝑇) dV] 𝑑𝑡
1+ ∆𝑡
1
=
                                       − ∫ [∫𝑉
∇ ?̅?
𝑝
𝑑𝑉] 𝑑𝑡
1+ ∆𝑡
1
                (33) 
La ecuación 33 es una ecuación de segundo orden. Debido a esto,  según Olivier 
Verhoeven
91
 para obtener una buena exactitud, el orden de la discretización debe ser el 
mismo (segundo orden) o mayor que el de la ecuación, por esto la discretización temporal 
deberá ser también de segundo orden. Una cantidad transportada es decir velocidad, presión 
es asumida para variar linealmente alrededor del tiempo t. aplicando la serie de Taylor se 
obtiene: 
∅(𝑥) = ∅𝑝 + (𝑋 − 𝑋𝑝) ∙ (∇∅)𝑝 + 𝑜 (|𝑋 − 𝑋𝑝|
2
)               (34) 
𝜕∅(𝑡)
𝜕𝑡
=
∅(𝑡+∆t)−∅(𝑡)
∆𝑡
+ 𝑂(∆𝑡)                      (35) 
Cada término en la ecuación será tratado separadamente. Primero se considerara la 
discretización espacial y luego la discretización temporal. 
3.4.1. Discretización de las ecuaciones 
El método de las diferencias finitas fue el primer método aplicado para obtener la solución 
numérica de unas ecuaciones diferenciales. La primera persona en emplearlo fue Euler 
(probablemente en 1768). 
Olivier Verhoeven
92 
explica que este método emplea el desarrollo en series de Taylor para 
la discretización de las derivadas de las variables de flujo; por ejemplo, si se quiere calcular 
la derivada de una función escalar U (x) evaluada en un punto x o, tenemos: 
𝑈(𝑋0 + ∆𝑥) = 𝑈(𝑋0) + ∆𝑋
𝜕𝑈
𝜕𝑥
l 𝑥0 +  
∆𝑥2
2
 
𝜕2𝑈
𝜕𝑋2
l 𝑥0 + ⋯                                   (36) 
Con esto, se tiene que la primera derivada de U (x) puede aproximarse por: 
𝜕𝑈
𝜕𝑥
l 𝑥0 =
𝑈(𝑥0+∆𝑥)−𝑈(𝑋0)
∆𝑋
+ 𝑂(∆𝑋)                                                     (37) 
Esta aproximación es de primer orden, porque el truncamiento del error es proporcional al 
término de mayor orden del resto de la serie. 
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Olivier Verhoeven
93  
aplica este mismo procedimiento ya que se puede emplear para 
obtener aproximaciones más exactas del método de las diferencias finitas, sin más que 
aproximar con más términos de la serie de Taylor que se obtiene. 
Una ventaja importante del método de las diferencias finitas es su simplicidad teórica y la 
posibilidad de aumentar la precisión del método sin más que aumentar el orden de 
aproximación de las derivadas. 
Por otro lado Jiggar Shah
94
, afirma que este método requiere una malla estructurada, con lo 
cual el campo de aplicación se ve reducido a algunos problemas, normalmente con 
geometrías sencillas. Además, este método no puede aplicarse directamente en coordenadas 
curvilíneas, teniéndose que transformar las ecuaciones de Navier-Stokes de curvilíneas a 
cartesianas para la resolución del problema. 
Por este motivo, el método de las diferencias finitas sólo es aplicable en algunas geometrías 
sencillas. 
Hoy en día, se usa este método en la simulación numérica directa de la turbulencia (DNS), 
pero en muy pocas ocasiones se emplea en aplicaciones industriales. 
3.4.2. Discretización espacial 
H. Jasak
95  
expresa la discretizacion espacial, Primero como la evaluación de varios 
integrales de volúmenes, superficies, divergencias y gradientes en un volumen de control, 
como es brevemente mencionada.  
Integral de volumen: 
∫
𝑉𝑝
𝜙(𝑥)𝑑𝑉 ≈ 𝜙𝑝𝑉𝑝                                                                 (38) 
Integral de superficie: 
∫
𝑓
𝜙𝑑𝐴 = 𝜙𝑓𝐴𝑓                                                                      (39) 
Integral de divergencia: 
∫
𝑉𝑝
∇. 𝜙𝑑𝑉 ≈ ∑ 𝐴𝑓 . 𝜙𝑓𝑓                                                                  (40) 
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Integral de gradiente: 
∫
𝑉𝑝
∇𝜙𝑑𝑉 ≈ ∑ 𝐴𝑓𝜙𝑓𝑓                                                              (41) 
La discretización de estos términos es establecida aplicando la integral de divergencia 
aplicada por H. Jasak
96
, obteniendo  
∫
𝑉𝑃
 =  ∆ ∗ (𝑈𝛷)𝑑𝑣 ∑ 𝐴 ∗𝑓 (𝑈𝛷)𝑓 =  ∑ 𝐴 ∗𝑓 (?̅?)𝑓𝛷 = ∑ 𝐹𝛷𝑓             (42) 
Donde F es definida como el volumen del flujo a través de la cara F=A*U. Es requerida 
una interpolación de segundo orden entre la celda de valor P y el valor siguiente. La 
integral de volumen es discretizada así: 
∫
𝑣𝑝 
𝛻 ∗ (𝑣𝛻𝛷)𝑑𝑣 = ∑ 𝐴 ∗𝑓 (𝑣𝛻𝛷)𝑓 = ∑ 𝑣𝑓 ∗𝑓 𝐴 ∗ (𝛻𝛷)𝑓                                (43) 
H. Jasak
97 
comprueba que los términos que se encuentran en lado derecho de la ecuación 
anterior deben ser evaluados con un método apropiado. El escalar ν f, puede ser encontrado 
con una simple interpolación. El otro término A (∇φ) depende directamente de la malla. 
Para una malla ortogonal, el gradiente de la cara φ puede expresarse como se muestra en la 
siguiente ecuación 
𝐴 ∗ ( 𝛻𝛷)𝑓 =  |𝐴|
𝛷𝑁−𝛷𝑝
|𝑑|
                                                           (44)    
 Cuando la malla no es ortogonal, la exactitud de segundo orden no es válida aplicando la 
ecuación anterior.  
𝐴 ∗ (𝛻𝛷)𝑓 =  |𝐴𝑑|
𝛷𝑁−𝛷𝑝
|𝑑|
+ 𝐴∆ ∗ 𝐴∆(𝛻?̃?)𝑓                                       (45) 
La Ilustración 20, tomada de la tesis de maestría Trailing Edge Noise Simulations (2011) 
Olivier Verhoeven, muestra un esquema de una celda no ortogonal  
 
Ilustración 20: Descomposición de una celda no ortogonal ((Trailing Edge Noise Simulations (2011) Olivier 
Verhoeven) 
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En la guía de usuario de OpenFOAM
98
 se demuestra que  en la ecuación de una malla no 
ortogonal, la corrección puede dar como resultado un coeficiente negativo lo cual puede dar 
paso a inestabilidades. Como consecuencia la corrección es muy limitada y la exactitud 
disminuye. Para las simulaciones LES, el orden de exactitud de las ecuaciones es 
importante. Por lo tanto se deben construir mallas con número limitado de celdas no 
ortogonales. 
3.4.3. Discretización temporal 
 
De igual forma que en la discretización espacial, H. Jasak
99 
explica que hay un gran rango 
de caminos para realizar una discretización temporal. Lo más importante que se debe tener 
en cuenta es que cada término en la ecuación debe tener una exactitud de segundo término. 
Un método muy utilizado es el enfoque de diferencia backward, el cual se explicara a 
continuación. 
Diferenciación de segundo orden backward: 
La diferenciación de segundo orden backward por sus siglas en ingles BD, en la guía de 
usuario de OpenFOAM
100 
 se especifica que este tipo de discretización temporal usa tres 
iteraciones de tiempo para alcanzar una exactitud de segundo orden, la derivada temporal es 
establecida como: 
𝜕𝛷
𝜕𝑡
=  
3
2
𝛷𝑛+1−𝛷𝑛+
1
2
𝛷𝑛−1
∆𝑡
                                                 (46) 
Con el objetivo de mantener la estabilidad a través de toda la simulación la guía de usuario 
de OpenFOAM
101,
 recomienda que el número de Courant de las caras de las celdas este 
definido por: 
𝐶𝐹𝐿 =  
𝑈𝑓∗𝑛
|𝑑|
                                                                       (47) 
Por lo tanto, para las simulaciones LES las iteraciones de tiempo son muy pequeñas, 
resultando en un pequeño error de difusión temporal. 
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3.5. Solución volúmenes finitos. 
 
Michael Gloor
102 
 en su estudio explica como  OpenFOAM está equipado con soluciones y 
algoritmos de control para varias aplicaciones. Esto especifica cada línea del solucionador 
la cual es usada por cada ecuación discretizada. Por este motivo el usuario puede 
especificar un método individual y sus propiedades, con el objetivo de resolver el conjunto 
de ecuaciones lineales para cada variable. 
3.5.1. Solucionadores 
La guía de usuario de OpenFOAM
103
 expresa claramente como las aplicaciones de los 
solucionadores de dinámica de fluidos en OpenFOAM están basados en presión-implícita  
operador- división (PISO por sus siglas en inglés) o método semi-implícito para ecuaciones 
vinculadas a la presión (SIMPLE por sus siglas en inglés) estos algoritmos son 
procedimientos iterativos para resolver ecuaciones para la velocidad y la presión. Ambos 
algoritmos están basados en evaluar condiciones iniciales, para luego corregirlas usando los 
esquemas de volúmenes finitos. Para este proyecto de grado se usó el solucionador 
SIMPLE, el cual se describe a continuación. 
Solucionador de estado estable SIMPLE: 
Austin Barrett Kimbrell
104
 explica paso por paso como opera o como es la solución para 
estados estables implementada por OpenFOAM por el solucionador SimpleFoam. Este 
solucionador resuelve las ecuaciones de Navier-Stokes con el siguiente proceso iterativo: 
1) Configuración de las condiciones de frontera. 
2) Solución de la ecuación de momentum, para computar el campo de la velocidad. 
3) El flujo de masa es evaluado para cada celda. 
4) Las ecuaciones de la presión son resueltas. 
5) El flujo de masa es corregido para cada celda. 
6) Las velocidades son actualizadas por el campo de presión. 
7) Se actualiza las condiciones de frontera. 
8) Se repite el proceso hasta hallar la convergencia. 
                                                          
102
 Michael Gloor, Stefan Bühler, and Leonhard Kleiser. Flow dynamics and aeroacoustics of heated coaxial 
jets at subsonic Mach numbers. In 20th AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference. Atlanta, GA, DOI, volume 
10, pages 6–2014, 2014 
103
 Open FOAM User Guide, Version 1.6, 24th July 2009 
104
Austin Barrett Kimbrell. Development and Verification of a Navier-Stokes Solver with Vorticity 
Confinement Using OpenFOAM. University of Tennessee, Knoxville. 2012. 
61 
 
Las ecuaciones de Navier-Stokes (48 y 49), para flujo incompresible, densidad y viscosidad 
constante: 
∇  ∙ (𝑝𝑈) = 0            (48) 
𝜕𝑈
𝜕𝑡
+  ∇  ∙ (𝑢𝑢) − ∇  ∙ (𝑣∇𝑢) =  −∇𝑝     (49) 
Austin Barrett Kimbrell
105  
implementa esta solución derivando una ecuación de la presión, 
usando la divergencia de la ecuación de momentum y luego es substituida en la ecuación de 
continuidad. 
Luego la ecuación de momentum (50) donde H (U) (51), es agregada lo componentes de la 
velocidad obteniendo la siguiente ecuación: 
𝑎𝑝𝑈𝑝 = 𝐻(𝑈)− ⇔ 𝑈𝑝 =
𝐻(𝑈)
𝑎𝑝
−
𝛻𝑝
𝑎𝑝
                                                (50) 
𝐻(𝑈) = − ∑ 𝑎𝑛𝑈𝑛 +
𝑈0
∆𝑡𝑛
                                                      (51)   
Las ecuaciones de continuidad en forma discreta (52) están representadas como la suma de 
las velocidades de la cara Uf (53). 
∇𝑈 =  − ∑ 𝑆𝑈𝑓𝑓                (52) 
𝑈𝑓 =  − (
𝐻(𝑢)
𝑎𝑝
)
𝑓
−
(∇𝑝)𝑓
(𝑎𝑝)𝑓
             (53) 
Finalmente substituyendo la ecuación 53 en la ecuación 52 se obtiene la siguiente ecuación 
de la presión: 
∇ (
1
𝑎𝑝
 ∇𝑝) =  ∇ (
𝐻 (𝑈)
𝑎𝑝
) = ∑ 𝑈 (
𝐻 (𝑈)
𝑎𝑝
)
𝑓
𝑓      (54) 
En el anexo J se encuentra el código SimpleFoam usado en este proyecto de grado, al 
realizar las simulaciones. 
Cabe destacar que el solucionador SimpleFoam no tiene la opción para calcular la 
temperatura, por este motivo fue necesario modificar el código del solucionador para 
agregar la temperatura, ya que esta era necesaria para llevar un control del número Mach de 
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las simulaciones. Esta modificación fue realizada por primera vez por J.M. Nobrega et al
106 
los cuales son los principales desarrolladores del software OpenFOAM. 
En el Anexo K se puede encontrar el código, que fue agregado al solucionador, con el 
objetivo de agregar la temperatura. 
3.6. Tipos de mallas 
 
3.6.1. Mallas estructuradas 
 
La principal ventaja de los mallados estructurados reside en la ordenación de los elementos 
en memoria, ya que de esta forma, el acceso a las celdas vecinas a una dada resulta muy 
rápido y fácil, sin más que sumar o restar un número al valor del índice correspondiente. 
Olivier Verhoeven
107
 afirma que las mallas estructuradas pueden representarse en un 
sistema cartesiano o curvilíneo. En el primer caso, las líneas que configuran las celdas son 
siempre paralelas al sistema de ejes coordenados; por el contrario, en los sistemas 
curvilíneos, el sistema de coordenadas es deformado para adaptarse a la geometría del 
objeto de estudio. 
Por otro lado, Olivier Verhoeven
108
 también asegura que  pueden clasificarse en mallas 
ortogonales y mallas no ortogonales. Las mallas ortogonales son aquellas en las que todas 
las líneas que la configuran se cortan entre sí con un ángulo de 90°. Algunos flujos pueden 
considerarse como asimétricos; en estos casos, las ecuaciones de flujo pueden ser 
expresadas en coordenadas polares (r, θ), en vez de en coordenadas cartesianas (x, y). 
Otra metodología, relacionada con las mallas  estructuradas, es la llamada técnica de la 
quimera. 
Olivier Verhoeven
109 
explica esta técnica expresando que genera en primer lugar, mallas 
separadas alrededor de cada una de las entidades geométricas en el dominio. Después, las 
mallas se combinan de forma que se produzcan acoples de elementos. Lo más importante es 
la transferencia precisa de las cantidades entre las diferentes mallas y la región donde se 
produce el acople. La ventaja de esta metodología de mallado es que se pueden generar 
mallas para problemas particulares sin tener que generar mallas particulares, independientes 
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unas de otras. Por otro lado, el problema de esta técnica es que la conservación de las 
propiedades de las ecuaciones de gobierno del fluido no son satisfechas exactamente en la 
zona donde se produzca acople de mallas. 
 
3.6.2. Mallas no estructuradas 
El segundo tipo de mallas, son los mallados no estructurados. Según el estudio realizado 
por Olivier Verhoeven
110
 estos ofrecen gran flexibilidad en el tratamiento de geometrías 
complejas. La principal ventaja de los mallados no estructurados reside en que los 
triángulos (2-D) o los tetraedros (3-D), se pueden generar automáticamente, 
independientemente de la complejidad del dominio. En la práctica, es necesario determinar 
unos parámetros adecuadamente para obtener una buena calidad de malla. El tiempo 
requerido por una computadora para generar un mallado no estructurado es mucho menor 
que el que requiere para uno estructurado. 
Otra ventaja de este tipo de metodología es que la solución obtenida depende del 
refinamiento que se realice de la malla. Una desventaja de este tipo de mallado es el 
espacio que la malla ocupa en una computadora, es decir, requieren más memoria que los 
mallados estructurados. 
 
3.7. Simulaciones 
 
En esta sección son presentadas las simulaciones que se llevaron a cabo con sus respectivas 
configuraciones. Los resultados obtenidos con OpenFOAM serán comparados con datos 
experimentales obtenidos de Thomas F. Brookes et al
111
. 
3.7.1. Descripción del modelo 
Para la realización de este proyecto de grado se escogió un perfil simétrico, el cual es el 
perfil NACA 0012, como se observa en la Ilustración 21, tomada de la página web Airfoil 
Tools. Este perfil fue escogido debido a su simetría  y ya que es uno de los perfiles en los 
que se han llevado  cabo más estudios de este tipo, permitiendo la posibilidad de validar los 
datos en las simulaciones realizadas. 
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Ilustración 21: Perfil NACA 0012 (Airfoil Tools). 
El perfil NACA 0012 seleccionado posee una cuerda de 0,4 m y está configurado con un 
flap tipo ala morphing, el perfil tendrá un ángulo de ataque de 16° para luego variar el 
ángulo del flap y el número Mach. Estos valores y descripciones fueron tomados del 
estudio realizado por Thomas F. Brookes
112
 “Aeroacoustic Measurements Of A Wing-Flap 
Configuration”. 
 
3.7.2. Selección de la malla. 
Uno de los aspectos más importantes cuando se trabaja con software CFD es la malla. 
Como se vio en el numeral 3.6 existen dos tipos de mallas, para estas simulaciones se 
trabajó con una malla estructurada ya que como se menciona en la guía de usuario de 
OpenFOAM
113 , 
esta es utilizada cuando se tienen geometrías simples.  
Come se indica en la guía de usuario de OpenFOAM
114, 
este programa está equipado con un 
generador de mallas llamado “blockMesh” Debido a que esta herramienta permite una fácil 
manipulación de la malla es la mejor opción para llevar a cabo las simulaciones, ya que la 
otra opción es snapyMesh, pero esta opción es utilizada cuando se tienen geometrías 
complejas como por ejemplo autos de fórmula uno.  
Una vez que la malla haya sido generada esta puede ser verificada usando la herramienta 
paraview, el cual es el programa usado para el post-procesamiento visual en OpenFOAM. 
Existen varios tipos de mallas estructuradas las cuales pueden ser usadas para simular flujo 
alrededor de un perfil NACA. Las  más populares son las mallas tipo C y tipo O.  
Teodor Kaloyanov
115 
explica que  la malla tipo O es usada cuando se tienen ángulos de 
ataques altos ya que al ser totalmente circular no se presentan problemas por los bordes de 
la malla, y que la malla tipo C es usada para ángulos de ataques bajos.  
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Para llevar a cabo las simulaciones se escogió la malla estructurada tipo C, debido a que en 
esta simulación utilizamos ángulos de ataques de bajos ya que estamos simulando las 
condiciones de despegue y aterrizaje y además según Teodor Kaloyanov
116
 esta ofrece un 
mayor control a la hora de simular, es más exacta al momento de dar los resultados cuando 
se tienen ángulos de ataque bajos. 
Una vez seleccionado el perfil a utilizar y el tipo de malla estructurada, se procedió a 
realizar un bosquejo con el objetivo de determinar la geometría de la simulación, la 
ilustración 22 muestra este bosquejo, indicando los bloques en los que se dividió para una 
fácil realización. 
La cuerda del perfil es de 0,4 m, el dominio computacional es de largo 15 m (eje x) de 
altura tiene 12 m (eje y) y de ancho tiene 0,5 m (eje z). 
Luego de establecer como sería la geometría, se elaboró el archivo de la malla estructurada 
en OpenFOAM (Anexo A). 
A continuación en la ilustración 22 se muestra un bosquejo de la distribución de los bloques 
el dominio computacional. 
 
Ilustración 22: Geometría de la malla estructurada tipo C. 
 
A continuación se muestra el resultado final de la malla estructurada. 
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Ilustración 23: Las figuras a, b, c y d muestran los resultados de la malla estructurada con sus respectivas 
divisiones, graficados en el programa paraview. 
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3.7.3. Estudio de independencia de la malla 
El estudio de independencia de la malla se llevó a cabo con el objetivo de escoger la malla 
estructurada más adecuada; es decir la malla que ofrezca los resultados más exactos a la 
hora de realizar las simulaciones. Para la realización de este estudio se realizaron cuatro 
mallas estructuradas, en las cuales se aumentaba cada vez el refinamiento de las mallas, 
hasta el punto de obtener la convergencia adecuada. A continuación se presenta una tabla 
con los resultados obtenidos de las cuatro mallas estructuradas. 
Tabla 1: Resultados  del estudio de independencia de la malla estructurada. 
 
Número 
de celdas 
Número de 
puntos 
Tiempo de la 
simulaciones (segundos) 
Tiempo de la 
simulaciones (Horas) 
Porcentaje de 
diferencia 
Malla 1 1539400 3078800 8044 2:14m 19% 
Malla 2 1769300 3538600 12420 3: 27m 10% 
Malla 3 1967200 3934400 16879 4:41m 10% 
Malla 4 2127979 4255958 17422 4:50m 9% 
 
Gráfica 3-1: Gráfica de (Presión/Densidad) vs Iteraciones de tiempo  
Donde se muestra cual es la variación que existe entre cada malla estructurada.  
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Tomando como base los resultados anteriores, se escogió la malla número cuatro ya que no 
existía una diferencia considerable de los resultados entre la malla 2,3 y 4, y también se 
escogió la malla número 4 debido a que los costos computacionales eran muy altos y no era 
posible seguir aumentando la resolución de las mallas estructuradas. 
3.7.4. Condiciones iniciales y  de frontera 
Después de generar la malla estructurada, esta consiste de cuatro partes las cuales son 
“inlet”, “outlet”, “top- bottom” y “airfoil”, fueron configuradas cinco fronteras debido a 
que en primera instancia es una simulación en 2D y segundo ya que estas cinco fronteras 
fueron más que suficientes para llevar a cabo las simulaciones. Las velocidades de las 
simulaciones son llevadas a cabo a diferentes números Mach los cuales son 0.07, 0.09, 
0.11, 0.13, 0.15 y 0.17, estas son asignadas para cada una de las cinco fronteras. El ángulo 
de ataque del perfil NACA es de 16° para todos los números Mach.  El campo de la presión 
tiene una presión interna a nivel del mar  (101325 Pa) tomando como base el estudio 
realizado por Thomas F. Brookes
 117
 , para las fronteras “inlet” y “top-bottom”  es 
considerado presión de corriente libre,  es decir que el flujo va dentro de la geometría, para 
la frontera “airfoil” es considerada gradiente cero, es decir que el flujo va por fuera de la 
geometría y la frontera “outlet” es configurada con un valor de presión a nivel del mar. Para 
la temperatura se le asignó una temperatura de 15°c (288.15°k) este valor también se 
configura tomando como referencia el estudio realizado por Thomas F. Brookes
118
. El 
modelo de turbulencia seleccionado es Spalart-Allmaras ya que según Teodor 
Kaloyanov
119 
este modelo turbulento es el más usado en análisis relacionados con perfiles 
aerodinámicos ya que ofrece un mayor control a lo largo de toda la simulación,  por este 
motivo se deben establecer condiciones iniciales de nut y nutilda, los cuales son la 
viscosidad dinámica y la viscosidad cinemática respectivamente, ambos se les asigno un 
valor 0,14, ambos fueron asignados tomando como base el estudio realizado por Thomas F. 
Brookes
120 
En los anexos B, C Y D se encuentran los archivos de velocidad, presión, temperatura.
 
3.7.5.  Modelo de turbulencia 
Para configurar las simulaciones lo más exactas posibles, el modelo Spalart-Allmaras es 
usado. Teodor Kaloyanov
121
 afirma que este es un modelo relativamente simple, ya que 
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solo usa una ecuación adicional. Por este motivo, solo es introducida una variable adicional 
desconocida, la viscosidad turbulenta cinemática. La viscosidad turbulenta cinemática es 
definida por Spalart et al (2006)
122
 Como: 
𝑋 =
?̌?
𝑣
              (55) 
𝑣𝑡 =  𝑣𝑓𝑣 1              (56) 
𝑓𝑣1 =
𝑋3
𝑋3+ 𝐶𝑣1
3                             (57) 
En la ecuación anterior Spalart et al (2006)
123
 asegura que el  Cv1 es una constante y “v” 
representa la viscosidad molecular, donde “v” es la variable que satisface la ecuación de 
transporte dada por: 
 
 
𝐷?̃?
𝐷𝑡
= 𝑐𝑏1𝑆?̃? +
1
𝑐𝜎
[∇. ((v + ?̃?)∇?̃?) + 𝑐𝑏2(∇?̃?)
2] − 𝑐𝑤1𝑓𝑤 [
?̃?
?̃?
]
2
                                (58) 
 
?̃? = 𝑤 +
?̃?
𝑘2?̃?
𝑓𝑣2                                                                               (59) 
 
𝑓𝑣2 = 1 −
𝑥
1+𝑥𝑓𝑣1
                                                                    (60) 
El valor “w” corresponde a la magnitud de la vorticidad y la función 𝑓𝑤 es definida como: 
𝑓𝑤 = 𝑔 [
1+𝑐𝑤3
6
𝑔6+ 𝑐𝑤3
6 ]
1
6⁄
                                                                (61) 
 
𝑓𝑤 = 𝑟 + 𝑐𝑤2(𝑟
6 − 𝑟)                                                             (62) 
𝑟 =
?̃?
?̃?𝑘2𝑑2
                                                                           (63) 
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A continuación se presentan las constantes y los valores que configura  la simulación para 
el modelo turbulento, estos valores son los recomendados por Spalart et al (2006)
124
 
Tabla 2: Lista de constantes correspondientes al modelo turbulento Spalart-Allmaras. 
𝑐𝑏1 = 0.135 𝑐0 =
2
3⁄  
𝑐𝑏2 = 0.622 𝑘 = 0.41 
𝑐𝑤2 = 0.3 𝑐𝑤3 = 2 
𝑐𝑣1 = 0.71 𝑐𝑤1 =
𝑐𝑏1
𝑘2
⁄ +
(1 + 𝑐𝑏2)
𝑐𝜎⁄  
3.7.6.  Configuración de los probes 
Los probes son considerados en la guía de usuario de OpenFOAM
125 
 como una serie de 
puntos ubicados en el dominio computacional, los cuales permiten la recolección de datos. 
Debido a que para poder aplicar la ecuación para hallar el nivel de presión sonora se 
requieren los datos de las presiones promedios, fue necesario configurar la simulación 
añadiendo una serie de probes, los cuales actúan como una especie de tubos pito-estáticos, 
con el objetivo de calcular la presión en estos puntos. A continuación se muestra la forma 
en la que estos probes fueron ubicados alrededor del perfil, la  ilustración 24 fue tomada y 
modificada del artículo de Thomas F. Brookes. Aeroacoustics Measurements of  Wing-Flap 
configuration. 
 
Ilustración 24: Ubicación de los probes, modificada del artículo de Thomas F. Brookes. Aeroacoustics 
Measurements of  WING-FLAP configuration. 
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Los probes fueron ubicados como se muestra en la ilustración 24, con el perfil en el centro, 
para evitar redundancias a la hora de obtener los datos, esta configuración fue realizada por 
primera vez por R. Dougherty  y J. Underbrink
126
 
Al momento de configurar los probes se debe tener en cuenta que estos obtienen la presión 
inmediata, y para poder hallar el nivel de presión sonora se requieren los promedios de esas 
presiones, por este motivo fue necesario configurar la simulación añadiendo un código en el 
archivo controldict, el cual nos permita obtener estos resultados, este código fue 
confirmado tomando como referencia la guía de usuario de OpenFOAM
127
 
 
En el Anexo L se encuentra el código que se añadió para calcular el promedio de las 
presiones. 
 
En total fueron configurados 31 probes alrededor del dominio computacional, pero solo se 
registran o tomaran los datos de 5 probes (9, 11, 13, 14, y 15), ya que según el estudio 
realizado por Thomas F. Brookes
128
 estos son los puntos de mayor importancia en la 
simulación y los puntos en los cuales se evitaran las redundancias. 
 
A continuación se muestra una imagen en la que se observa la ubicación de los probes, de 
los cuales se tomaran los datos acústicos. 
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Ilustración 25: Ubicación de los probes que se tendrán en cuenta para la toma de datos. 
 
3.7.7.  Resultados 
 
A continuación se presentan imágenes de las simulaciones y  los resultados obtenidos en las 
simulaciones, graficando el nivel de presión sonora y la frecuencia, la cual fue obtenida 
aplicando la transformada rápida de Fourier, el ángulo del alerón fue configurada para 29° 
y 39° fueron escogidos estos ángulos ya que por lo general son los ángulos en los que se 
encuentran los alerones en el despegue y aterrizaje, esto también fue tomado teniendo en 
cuenta el estudio realizado por Thomas F. Brookes
129
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Simulaciones con ángulo de flap a 29°, con diferentes números Mach:    
  
Ilustración 26: Simulación con Flap a 29° Mach 0.17,  
Reynolds 15931.6939 
 
    
Ilustración 27: Simulación con Flap a 29° Mach 0.15,  
Reynolds 14057.3769 
 
 
Ilustración 28: Simulación con Flap a 29° Mach 0.13,  
Reynolds 12183.06 
   
 
Ilustración 29: Simulación con Flap a 29° Mach 0.11,  
Reynolds 10308.7431 
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Ilustración 30: Simulación con Flap a 29° Mach 0.09, 
Reynolds 84344.2618 
 
Ilustración 31: Simulación con Flap a 29° Mach 0.07,  
Reynolds 65601.0925 
Las ilustraciones 26, 27, 28, 29, 30 y 31 muestran las simulaciones, cuando el alerón se 
encuentra a 29° y con diferentes números Mach. Los valores de estas simulaciones están 
dados en unidades de decibeles, en las que se puede observar que la región alrededor del 
perfil especialmente del alerón es donde se presentan mayores niveles de decibeles y este 
va aumentando a medida que aumenta el número Mach. 
Simulaciones con ángulo del flap a 39° con diferentes números Mach: 
 
Ilustración 32: Simulación con Flap a 39° Mach 0.17, 
Reynolds 15931.6939 
 
Ilustración 33: Simulación con Flap a 39° Mach 0.15,  
Reynolds 14057.3769 
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Ilustración 34: Simulación con Flap a 39° Mach 0.13, 
Reynolds 12183.06 
 
Ilustración 35: Simulación con Flap a 39° Mach 0.11,  
Reynolds 10308.7431 
 
Ilustración 36: Simulación con Flap a 39° Mach 0.09, 
Reynolds 84344.2618 
 
Ilustración 37: Simulación con Flap a 39° Mach 0.07, 
Reynolds 65601.0925 
 
Las ilustraciones 32, 33, 34, 35, 36 y 37 muestran las simulaciones, cuando el alerón se 
encuentra a 39 ° y con diferentes números Mach. La principal variación que existe entre las 
simulaciones anteriores es que estas presentan un mayor nivel de decibles a medida que 
aumenta el número Mach, especialmente en el estrado del perfil. 
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Gráficas: 
 
Gráfica 3-2: SPL VS Frecuencia (Ángulo flap 29° - diferente Mach)  
 
 
Gráfica 3-3: SPL VS Frecuencia, (Ángulo flap 39° 
diferente Mach) 
 
 
Gráfica 3-4: SPL VS Frecuencia, (Ángulo flap 29° 
Mach 0.17) 
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Gráfica 3-5: SPL VS Frecuencia (Ángulo flap 39° - Mach 0.17) 
Las gráficas 3-2, 3-3, 3-4 y 3-5 muestran los resultados obtenidos en las  simulaciones en 
términos de nivel de presión sonora y frecuencia. Se obtuvieron resultados variando el 
número Mach y tomando como referencia diferentes probes, observando que para los 
ángulos de 29° y 39° se presentó las misma tendencia, a medida que aumentada el número 
Mach, aumentaba el nivel de presión sonora y en el probe 14 que se encuentra influenciado 
por el flujo del flap, es donde se registra una mayor cantidad de decibeles. 
3.7.8.  Validaciones de resultados 
A continuación se muestran las validaciones de los resultados obtenidos en las simulaciones 
con los resultados obtenidos por Thomas F. Brookes en su estudio Aeroacoustics 
Measurements of  WING-FLAP configuration. 
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Flap a 29 °- Mach 0.17 – Diferentes probes 
 
Gráfica 3-6: SPL vs Frecuencia (Probe 15) 
 
Gráfica 3-7: SPL vs Frecuencia (Probe 14) 
 
Gráfica 3-8: SPL vs Frecuencia (Probe 13) 
 
Gráfica 3-9: SPL vs Frecuencia (Probe 11) 
 
Gráfica 3-10: SPL vs Frecuencia (Probe 9) 
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Estas graficas muestran las validaciones de los resultados obtenidos del nivel de presión 
sonora y la frecuencia cuando el alerón esta 29° y tomando los datos de los probes 9, 11, 
13,14 y 15. Los resultados muestran una disminución en el nivel de decibles en el rango 
entre 0 y 15 KHz presentando una diferencia de aproximadamente un 14% se considera que 
se presenta este porcentaje de diferencia debido al refinamiento de la malla, ya que  después 
de esta frecuencia los resultados presentan una variación aproximadamente un 2.4%. 
Flap 29° - Diferente número Mach 
 
Gráfica 3-11: SPL vs Frecuencia, Mach 0.17 
 
Gráfica 3-12: SPL vs Frecuencia, Mach 0.15 
 
Gráfica 3-13: SPL vs Frecuencia, Mach 0.13 
 
Gráfica 3-14: SPL vs Frecuencia, Mach 0.11 
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Gráfica 3-15: SPL vs Frecuencia, Mach 0.09 
 
Gráfica 3-16: SPL vs Frecuencia, Mach 0.07
En las gráficas anteriores, 3-11, 3-12, 3-13, 3-14, 3-15 y 3-16 se validaron los datos 
obtenidos correspondientes al nivel de presión sonora vs la frecuencia con el alerón a 29° y 
variando el número Mach. Según las gráficas, los resultados obtenidos son bastantes 
similares a los resultados obtenidos por Brooks et al (2005) en su artículo, con la diferencia 
que los resultados de las  simulaciones presentan una disminución en el nivel de presión 
sonora entre 10 y 15 decibles de aproximadamente un 11% en el rango de frecuencia de 0 a 
10 KHz esta diferencia se considera que se presenta debido al refinamiento de la malla, 
luego de esta frecuencia los niveles de decibeles tienden a tener valores similares de 
aproximadamente un 4%.  
Flap a 39 °- Mach 0.17 – Diferentes probes 
 
Gráfica 3-17: SPL vs Frecuencia (Probe 15) 
 
Gráfica 3-18: SPL vs Frecuencia (Probe 14) 
24
26
28
30
32
34
36
38
40
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24
S
P
L
 (
d
B
) 
FRECUENCIA (KH) 
SPL VS FRECUENCIA 
(ÁNGULO FLAP 29° - MACH 
0.09) 
Thomas F.
Brookes
(2005)
Presente
Trabajo
19
21
23
25
27
29
31
33
35
37
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
S
P
L
 (
d
B
) 
FRECUENCIA (KH) 
SPL VS FRECUENCIA 
(ÁNGULO FLAP 29° - MACH 
0.07) 
Thomas
F.
Brookes
(2005)
Presente
Trabajo
40
45
50
55
60
65
70
0 2 4 6 8 10121416182022242628303234363840
S
P
L
 (
d
B
) 
FRECUENCIA (KHz) 
SPL VS FRECUENCIA (ÁNGULO 
FLAP 39°--MACH 0.17-P 15) 
Thomas F.
Brookes
(2005)
Presente
Trabajo
45
50
55
60
65
70
0 2 4 6 8 10121416182022242628303234363840
S
P
L
 (
d
B
) 
FRECUENCIA (KHz) 
SPL VS FRECUENCIA 
(ÁNGULO FLAP 39°--MACH 
0.17-P 14) Thomas F.
Brookes
(2005)
Presente
Trabajo
81 
 
 
Gráfica 3-19: SPL vs Frecuencia (Probe 13) 
 
Gráfica 3-20: SPL vs Frecuencia (Probe 11)
 
Gráfica 3-21: SPL vs Frecuencia (Probe 9) 
Estas gráficas, de la 3-17 a 3-21, muestran las validaciones de los resultados obtenidos del 
nivel de presión sonora y la frecuencia cuando el alerón esta 39° y tomando los datos de los 
probes 9, 11, 13,14, y 15. Los resultados muestran una disminución en el nivel de decibles 
en el rango entre 0 y 8 kHz, con un porcentaje de variación de aproximadamente un 10% 
después de esta frecuencia los resultados son muy similares, con un porcentaje de 
diferencia de aproximadamente 2 % presentado en ocasiones niveles de decibles mayores a 
los obtenidos por Brookes et al (2005) en su artículo. 
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Flap 39° - Diferente número Mach 
 
Gráfica 3-22: SPL vs Frecuencia, Mach 0.17 
 
Gráfica 3-23: SPL vs Frecuencia, Mach 0.15 
 
Gráfica 3-24: SPL vs Frecuencia, Mach 0.13 
 
Gráfica 3-25: SPL vs Frecuencia, Mach 0.11 
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Gráfica 3-26: SPL vs Frecuencia, Mach 0.09 
 
Gráfica 3-27: SPL vs Frecuencia, Mach 0.07 
En las gráficas anteriores, 3-22 a la 3-27, se validaron los datos obtenidos correspondientes 
al nivel de presión sonora contra la frecuencia con el alerón a 39° y variando el número 
Mach. Los resultados de las validaciones muestran que existe una gran similitud entre los 
resultados ya que presentan una variación de aproximadamente un 5%. Pero también se 
observa que para estas simulaciones los resultados en los diferentes números Mach 
presentan niveles de decibeles mayores, de aproximadamente entre 5 y 1 decibel. 
Al momento de interpretar estos resultados se bebe tener en cuentas que la resolución de la 
malla estructurada no es la deseada, por este motivo es posible que se presenten ciertas 
variaciones o inconsistencias.  
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4. Conclusiones 
El objetivo principal de este proyecto de grado fue simular Aero acústicamente un perfil 
NACA 0012 con un alerón, para así observar la influencia que tiene esta superficie de 
control en la generación de ruido. La respuesta a esta pregunta y las conclusiones de 
proyecto de grado son positivas en el sentido en que se pudo demostrar que el alerón es una 
fuente de generación  de ruido en las  aeronaves. 
Existen muchas posibilidades para realizar estudios Aero acústicos, generalmente pueden 
ser calculados por dos métodos, el método directo y el método hibrido. El método directo 
no fue considerado en este proyecto de grado principalmente porque requiere de un costo 
computacional elevado y debido a su poca exactitud a números Mach bajos. El método 
hibrido, el cual fue usado en este proyecto de grado, consiste de dos partes el uso de un 
programa CFD, en la cual para este proyecto de grado usamos OpenFOAM,  para luego 
calcular los datos acústicos. 
Los principales hallazgos con respecto a estas simulaciones son: 
1. La generación de ruido depende directamente del número Mach al que se encuentre 
el perfil NACA, ya que a medida que el número Mach aumenta los niveles de 
decibeles aumentan. 
2. El ángulo al cual se encuentra el alerón es otro factor que influye en la generación 
de ruido, ya que al momento de simular el alerón a 29° y 39°, se observó que en las 
simulaciones a 39° se presentó un mayor nivel de decibeles, debido a que entre 
mayor sea la el ángulo del alerón, mayor será el vórtice creado por este, lo que 
incrementa la generación de ruido. 
3. Se llevó a cabo un estudio de independencia de la malla estructurada con el objetivo 
de buscar la mayor exactitud en las  simulaciones, pero por costos computacionales 
no fue posible aumentar el refinamiento de la malla, lo que llevo a que se 
presentaran pequeñas diferencias entre el 5% y el 12 %. 
4. Al momento de realizar las  simulaciones se encontró que la región que rodea al 
alerón es donde se presenta mayor concentración de decibeles, también se observó 
que la región del borde de ataque presenta niveles de decibles, pero a pesar de esto 
se pudo demostrar que para este caso la superficie de control es el principal 
generador de ruido. 
5. Las validaciones fueron establecidas comparando los datos de nivel de presión 
sonora (SPL) y frecuencia del articulo Brookes et al (2005). La comparación de los 
resultados presentaron una variación promedio de aproximadamente un 5%, 
mostrando una disminución del nivel de decibles de aproximadamente entre 10 y 5 
decibles. 
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6. Al presentarse una disminución en el nivel de decibles, se concluye que la 
configuración alar tipo ala morphing, es una bueno opción para el diseño de futuras  
aeronaves, ya que si se observan los estudios realizados por R. Ewert et al
130
, 
Sebastien Deck
131
 y S. Oerlemans
132
, los cuales realizaron una serie de estudios 
usando las mismas condiciones ambientales que fueron utilizadas en este proyecto, 
con la única diferencia que estos autores usaron una configuración de alerón tipo 
convencional, se concluye que el tipo de ala  morphing genera menos cantidades de 
ruido, ya que al no existir esa pequeña cavidad entre el borde de salida del ala y el 
bode de ataque del alerón, no se presentan los vórtices que se generan en esta región 
por lo cual se reducen las cantidades de decibles. Este tipo de tecnología (ala 
morphing) resultaría muy beneficioso, pensando en las comunidades  que se 
localizan en las proximidades de los aeropuertos y en la disminución de la 
contaminación acústica. 
7. Debido a los buenos resultados obtenidos en las simulaciones y teniendo en cuenta 
que las validaciones fueron muy similares, se considera que el programa 
OpenFOAM es una excelente opción para llevar a cabo esta clase de simulaciones 
ya que ofrece un gran nivel de confiabilidad y permite modificar el solucionador 
para adaptarlo a las necesidades del usuario, teniendo en cuenta que existen más 
programas capaces de realizar estos análisis tales como Ansys, Fluent, Flow 3D, 
Power Flow entre otros, pero se considera a OpenFOAM una buena opción ya que 
no es necesario pagar licencia de uso, y a su vez ofreciendo resultados de muy 
buena calidad. 
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5. Recomendaciones 
En este capítulo  lista algunas observaciones que fueron encontradas durante este proyecto 
de grado y que requieren más esfuerzos para futuros estudios. Una propuesta para futuros 
trabajos es incluida para facilitar la puesta en marcha de siguientes proyectos. 
1. Al momento de realizar este tipo de simulaciones se requiere de un buen 
refinamiento de la malla estructurada para obtener resultados más precisos, por este 
motivo es necesario la utilización de recursos computacionales de gran eficiencia, 
para ofrecer la mayor exactitud posible. 
2. Para identificar los errores del modelamiento, enfocarse en realizar más 
validaciones y más verificaciones. 
3. Para futuros estudios se recomienda implementar la analogía acústica de Curle en el 
programa OpenFOAM, y luego validar los datos con este estudio. 
4. Comparación con otros programas CFD. 
5. Otro factor a tener en cuenta es la realizar la validación experimental de  este 
estudio, ya que  no fue posible la realización de este, debido a que actualmente en 
Colombia no se cuenta con un túnel de viento acústico en el que se puedan realizar 
este tipo de investigaciones. 
6. Como comentario final, se recomienda empezar simulaciones CFD con geometrías 
simples como placas planas o geometrías cilíndricas. Estas geometrías presentan 
fenómenos de flujo complejos y serian de gran ayuda para aprender los principios 
básicos de la Aero acústica. Además realizar la malla de estas geometrías es 
relativamente fácil, otro importante aspecto de estos casos es la información 
detallada y el conocimiento la cual puede ser usada para validar o comparar 
simulaciones iniciales. Una vez que se ha adquirido la experiencia y la confianza 
para realizar este tipo de simulaciones acústicas, el siguiente paso puede ser la 
realización de simulaciones con flujos más complejos. 
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ANEXOS 
 
Anexo A: Malla estructurada 
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Anexo B: Velocidad 
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Anexo C: Presión 
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Anexo D: Temperatura 
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Anexo E: fvschemes 
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Anexo F: fvsolution 
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Anexo G: ControlDict 
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Anexo H: Propiedades turbulentas 
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Anexo I: Nut (viscosidad turbulenta cinemática) 
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Anexo J: Código del solucionador usado en las simulaciones 
 
Anexo K: Código necesario para calcular la temperatura 
 
Anexo L: Código necesario para calcular los promedios de las presiones 
 
